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Resumen

En este trabajo se presenta el desarrollo del modelo térmico del telescopio EUSO
Super Pressure Balloon (EUSO-SPB), contemplando el uso de técnicas semi-analiticas
y simulaciones numéricas. Este modelo permitié estimar las temperaturas que podrian
alcanzarse en el instrumento en los casos extremos caliente y frio, y fungié como
punto de partida para la definicién de la arquitectura térmica para su préximo vuelo a
bordo de un globo estratosférico de tltima generacién desde la base de lanzamiento de
Columbia Scientific Balloon Facility (CSBF) en Wanaka, Nueva Zelanda. Basandose
en la metodologia de diseno térmico de satélites, se identificé una configuracion que
permitiria mantener la temperatura del instrumento dentro de su rango operativo, tras
explorar el uso de distintos recubrimientos superficiales y arreglos de aislantes, en un
proceso iterativo.
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Capitulo 1

Introduccion

Entre 1911 y 1912, el fisico austriaco Viktor Franz Hess realiz6 una serie de vuelos
a bordo de un globo, gracias a los cuales, a partir de las mediciones realizadas, logré
determinar la dependencia entre la tasa de ionizacion del aire y la altitud. Los resul-
tados de sus experimentos cambiaron el paradigma predominante durante esa época
acerca de la fuente de la radiacién causante de dicho fenémeno, situando su origen
en el espacio exterior; por esta razon, se le atribuye el descubrimiento de los rayos
c6smicos [12].

De la hazana realizada durante aquellos vuelos se desprenden 2 contribuciones de suma
importancia:

= El nacimiento de una nueva rama de la fisica de altas energias: la fisica de rayos
césmicos.

= La corroboracién de la gran utilidad que podrian brindar los globos como plata-
forma de observacién y experimentacion.

A més de 100 anos del suceso, los rayos césmicos siguen siendo un importante campo
de estudio dentro de la fisica de frontera y su investigacién continta incentivando el
desarrollo de instrumentacion empleada en su deteccion. Uno de estos instrumentos es
JEM-EUSQO, telescopio que permitira estudiar rayos césmicos desde el espacio, insta-
lado en el Médulo Experimental Japonés de la Estacién Espacial Internacional (ISS).
El desarrollo de este instrumento se encuentra a cargo de un consorcio internacional,
del cual México participa como miembro con colaboradores dentro de la Universidad
Nacional Auténoma de México (UNAM) [13].

Como misién precursora al desarrollo de este instrumento, un vuelo suborbital de larga
duracién de una version reducida del telescopio se encuentra planeado para el primer
semestre de 2017, abordo de un globo estratosférico de ultima generacién [60]. EUSO-
SPB es el nombre de este instrumento, que representa el caso de estudio del presente
trabajo.

En esta tesis se presenta el modelado, asi como las simulaciones realizadas para intentar
predecir el comportamiento del instrumento, a nivel térmico, durante las condiciones
mas extremas que podria experimentar durante el vuelo. Esto con la finalidad de
identificar los parametros criticos que podrian influenciar este aspecto y mejorar su



comprension para contribuir a la definicién de la denominada arquitectura térmica; es
decir, la definicién de los elementos responsables de conservar la temperatura de los
distintos componentes del instrumento dentro de un rango de operacién determinado.

Este trabajo estd estructurado en 7 capitulos.

En el capitulo 1 se brinda una introduccion al caso de estudio y se mencionan al-
gunas generalidades sobre la historia y las aplicaciones de los globos estratosféricos.
Adicionalmente se ofrece un breve panorama del programa JEM-EUSO y las distintas
misiones precursoras proyectadas, asi como los antecedentes que motivaron la realiza-
cion de esta tesis y sus objetivos.

En el capitulo 2 se tratan los antecedentes tedricos referentes a los mecanismos de
transferencia de calor y algunas particularidades del ambiente térmico al que suelen
estar expuestos los instrumentos durante misiones orbitales y suborbitales. Asi mismo,
se describe el estado del arte referente a algunos de los elementos de control térmico
empleados usualmente en dichas misiones.

En el capitulo 3 se ahonda en la definiciéon del instrumento y la misién EUSO-SPB,
enfocandose a los aspectos mas relevantes para la realizacién de este trabajo.

En el capitulo 4 se indaga en la definicién del ambiente térmico externo y los casos
extremos considerados durante este estudio.

En el capitulo 5 se muestra el uso del método de diferencias finitas a problemas de
transferencia de calor, desarrollando un modelo térmico semi-analitico de un problema
sencillo para demostrar su aplicacion.

En el capitulo 6 se presenta la metodologia que guié la realizacién del modelado
térmico. Se muestran los resultados para la configuracion inicial del instrumento, asi
como de un pequeno estudio paramétrico para identificar algunos parametros criticos

y se describe el modelado de los nuevos elementos a incluir en el proximo vuelo de
EUSO-SPB.

En el capitulo 7 se describen las iteraciones realizadas para identificar una confi-
guracién que podria permitir preservar la temperatura del instrumento dentro de su
rango operativo. Se discuten los resultados obtenidos y la relacion entre la arquitectura
térmica y mecanica.

En el capitulo 8 se formulan las conclusiones de la tesis y las perspectivas de trabajo
a futuro.

1.1. Globos Estratosféricos

Los globos estratosféricos son vehiculos no tripulados que, bajo las regulaciones de
aviacion civil correspondientes, pueden elevarse varios kilémetros para llevar a cabo
observacion y experimentacion con fines cientificos y tecnoldgicos desde la estratosfera
[61]. Si bien, el uso de globos no tripulados se remonta a finales del siglo XVIII, no fue
sino hasta mediados del siglo pasado que los modernos globos, tal como los conocemos



Figura 1.1: Viktor Hess a punto de comenzar uno de sus vuelos en globo en 1912 [51].

hoy en dia, fueron desarrollados, extendiéndose su aplicaciéon dentro de la comunidad
cientifica.

1.1.1. Breve historia de los globos estratosféricos

Como antecedente mas remoto se encuentra la demostracién publica realizada por los
hermanos franceses Montgolfier en 1783, efectuando el primer vuelo de un globo ae-
rostatico registrado en la historia de la humanidad, al elevar un globo de aire caliente
no tripulado a aproximadamente 2km de altura. Durante el resto de ese siglo y gran
parte del XIX, continuaron realizandose vuelos de exhibicion, tripulados y no tripula-
dos, con fines recreativos, principalmente. Fue hasta 1912, que el vuelo de Viktor Hess
situd a los globos en la mira de la comunidad cientifica, demostrando el gran poten-
cial que podrian tener estos vehiculos para la investigacion de la atmédsfera. Anos mas
tarde, en 1931, el fisico y explorador suizo Auguste Piccard realizé el primer vuelo
tripulado en incursionar a la estratosfera, al elevarse hasta 15.8 km, vislumbrandose
asi el rapido desarrollo que experimentarian los globos en las préximas décadas [61].

En 1950, el denominado natural shape balloon, disenio base de los globos estratosféricos
empleados actualmente, fue patentado, brindando la oportunidad de elevar cargas a
alturas mayores a los 30km [21]. Paralelamente, y gracias a los avances en el campo
de la electronica, el desarrollo de sistemas de comunicacién y control contribuyé a que,
progresivamente, los globos se erigieran como plataforma de prueba de sofisticados
instrumentos, aplicados principalmente a las areas de la astronomia y la astrofisica.

Desde entonces, los globos han jugado un papel importante en la investigacion cientifica
y desarrollo de tecnologia espacial, teniendo presencia en el establecimiento de los
programas de preparacién para vuelos espaciales tripulados de los Estados Unidos de
América (EUA) e incluso estudidndose la posibilidad de su uso en misiones a otros
planetas como Marte o Venus [61].



1.1.2. Ventajas de los globos estratosféricos respecto al uso

de cohetes sonda y satélites

Actualmente, los globos estratosféricos representan un medio que facilita el acceso a
un entorno cercano al espacial para la realizacion de experimentos y observacion. Las
caracteristicas principales que han permitido a los globos situarse como una alternativa
al uso de cohetes o satélites para fines cientificos o tecnoldgicos son las siguientes [61]:

Bajo costo: la inversion necesaria para llevar a cabo un experimento a bordo de
un globo es alrededor de 10 veces menor al uso de un cohete sonda; 100 veces
menor comparada con un satélite pequeno y aproximadamente 1000 veces menor
que la requerida para un satélite grande.

Gran peso y volumen de la carga ttil: los globos ofrecen la versatilidad de po-
der elevar cargas mayores a una tonelada a més de 30 km sin presentar mayores
restricciones respecto a su volumen, a diferencia de los satélites que deben ser
transportados en un espacio restringido por las dimensiones de la lanzadera em-
pleada.

Recuperacion y reuso de la carga ttil: gracias a los sistemas de recuperacion,
es posible utilizar la carga 1til en multiples misiones, generando una gran rela-
cién costo-beneificio y brindando la posibilidad de realizar observaciones durante
varias campanas.

Reducidos tiempos de preparacion: debido, principalmente, a que las condiciones
durante el ascenso y vuelo del globo no son tan severas como aquellas experi-
mentadas por un cohete o satélite, es posible completar el desarrollo de la carga
en periodos menores respecto a una misién orbital.

Flexibilidad de seleccién del sitio de lanzamiento: dado que las instalaciones re-
queridas para el lanzamiento de globos son mucho mas sencillas que las presentes
en sitios o bases de lanzamiento espacial, los globos pueden desplegarse desde
una gran variedad de regiones geograficas.

Observaciones in situ de la atmosfera superior: a diferencia de las aeronaves y
los cohetes sonda, los globos pueden permanecer largos periodos de tiempo en la
estratosfera para la realizaciéon de observaciones desde una altitud estable.

Buena operabilidad durante el vuelo: a excepcion de vuelos de ultra larga du-
raciéon, la comunicacién con la estacion terrena provee una estable recepcion de
telemetria y envio de comandos durante todo el vuelo.

Realizacion de experimentos piloto para el desarrollo de tecnologia espacial:
ademas de la observacion con fines cientificos, los globos pueden ser utilizados
durante las primeras etapas de desarrollo para probar prototipos de tecnologia
espacial en un ambiente cercano al orbital.

Medio para el desarrollo de recursos humanos: el uso de globos estratosféricos
permite brindar a estudiantes y jovenes investigadores la oportunidad de par-
ticipar directamente en proyectos cientificos y tecnologicos de indole espacial y
contribuir a la formacién de las futuras generaciones de profesionistas en este
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Figura 1.2: Componentes principales en un globo estratosférico.

sector.

1.1.3. Componentes principales de un globo estratosférico

Los elementos principales que componen al conjunto requerido para llevar a cabo un
experimento a bordo de un globo estratosférico, tal como se muestra en la figura 1.2,
son:

= Globo: normalmente es construido usando membranas de polietileno y se emplea
hidrégeno o helio, gases mas ligeros que el aire, para generar su sustentacion.

= Mecanismo de separacion: se utiliza para terminar un vuelo, cortando la soga
que une al globo y la carga.

= Paracaidas: se despliega tras la separacion del globo, para permitir la recupera-
cion de la carga.

» Carga util: instrumentos requeridos en el experimento a efectuar. Incluye a los
sistemas de comunicacién, telemetria y comando, control de vuelo, posiciona-
miento y potencia.

Al conjunto de la carga util montada en una estructura mecédnica y lista para realizar
un vuelo se le denomina usualmente como géndola. Aislantes térmicos para proteger
la carga de las bajas temperaturas a las que puede verse expuesta en la estratosfera
y atenuadores de impacto para amortiguar su caida durante la recuperacién son otros
elementos comuinmente empleados.



1.1.4. Tipos principales de globos estratosféricos

Si bien, existen diversos tipos de globos, se puede distinguir entre dos de ellos princi-
palmente [28]:

» Zero Pressure Balloon (ZPB) o Globo de Presién Cero: es aquel que cuenta
con conductos de ventilacion para liberar el gas excedente una vez que han
ascendido a la altitud de flotacién deseada, expandiéndose a su maximo volumen.
Reciben este nombre, ya que al constituir un sistema abierto a la atmoésfera, la
diferencia de presion entre el interior y el exterior del globo en su base tiende
a ser despreciable. Durante las excursiones del dia a la noche, el gas de estos
globos se enfria, provocando una disminucién en el volumen y un descenso en su
altura; para volver a ascender, cierto lastre debe ser liberado, disminuyendo asi
la masa total del sistema y generando de nuevo la sustentacion requerida para
volver a elevarse. Por esta razon, la duracion de vuelo de este tipo de globo esta
delimitada por la masa de lastre y el gas que deben ser liberados durante cada
transicion dia-noche para mantener una altitud determinada.

» Super Pressure Balloon (SPB) o Globo de Super Presién: a diferencia de un
ZPB, este tipo de globo constituye un sistema cerrado, en el que, a excepcién
de valvulas de seguridad, no existen conductos para ventilar el gas excedente y
mantener la flotacién del globo una vez alcanzada la altitud de operacién. Por
esta razon, la expansion del gas y la consiguiente sustentacion, son restringidas
por el volumen maximo del globo, generandose una gran incremento en la presion
al interior, que debe ser soportada para preservar la flotabilidad. Al prescindir de
la liberacion de lastre para compensar las transiciones volumétricas dia-noche,
este tipo de globos posibilitaria la realizacién de vuelos de ultra larga duracién.

Closed Velume: No loss of Helium: constant altitude

Super-Pressure: Ultra Long Duration Balloon (ULDB)
“Pumpkin®™

Zero-Pressure Balloon
Vented at bottom. drop ballast to maintain altitude

Figura 1.3: Representacién conceptual de la comparacién entre el vuelo de un globo
de super presién y uno de presién cero [28].



En la figura 1.3 se muestra una representacién conceptual de la diferencia entre estos
dos tipos de globos.

Los vuelos realizados mediante globos estratosféricos pueden ser clasificados en funcion
de su duracién como:

= Vuelos convencionales: su duracién va desde unas cuantas horas hasta algunos
dias, comunicando telemetria y comandos mediante linea de visién directa.

= Vuelos de larga duracion: en estos vuelos que pueden durar hasta tres semanas,
es posible circunnavegar la Tierra; sistemas de comunicacién basados en satélite
son requeridos para estas misiones.

= Vuelos de ultra larga duracién: estos son vuelos que podrian tener una duracion
superior a los 100 dias, logrando incrementar significativamente la cantidad de
informacion recolectada en una misién.

Mientras que los ZPBs son empleados habitualmente para la realizaciéon de vuelos
convencionales y de larga duracion, es en el ambito de los SPBs que mayores esfuerzos
se han concentrando tultimamente. Desde hace poco mas de una década la National
Aeronautics and Space Administration (NASA) ha realizado varios vuelos de prueba
para validar el funcionamiento de este tipo de globos, con la meta de consolidar un
vehiculo que permita brindar a la comunidad cientifica la posibilidad de realizar vuelos
suborbitales de ultra larga duracion a practicamente cualquier latitud.

Adicionalmente a estos dos tipos de globos, que permiten realizar vuelos de larga
duracién y elevar cargas mayores a una tonelada, se encuentran los globos de latex,
comunmente empleados por las estaciones meteorolégicas. A diferencia de los globos
de polietileno, s6lo permiten realizar vuelos de unas pocas horas hasta expandirse a su
maximo volumen y reventar a aproximadamente 30 km de altitud. Debido a su bajo
costo, accesibilidad y facilidad de uso, estos globos suelen ser usados por estudiantes
y aficionados para elevar pequenas cargas a la estratosfera.

1.1.5. Panorama actual de los globos estratosféricos

Actualmente el uso de globos estratosféricos se encuentra consolidado dentro de la co-
munidad dedicada a la investigacion y desarrollo de tecnologia espacial. Como muestra
de ello, varios paises lideres en este sector como EUA, Francia y Japon cuentan con
centros de desarrollo y lanzamiento de globos, bajo la direcciéon de sus respectivas
agencias espaciales [61].

Por otra parte, el uso de globos ha permitido a cada vez mas personas incursionar
en proyectos dentro del area espacial, contribuyendo a reducir la brecha tan marcada
en el desarrollo de tecnologia de este tipo. Gracias a los globos, instituciones educati-
vas alrededor del mundo, pequenas empresas, e incluso aficionados han comenzado a
involucrarse en este ambito, promoviendo la realizacion de este tipo de actividades.



Globos estratosféricos dentro de la Universidad

Dentro de la UNAM, desde hace algunos de anos, algunos investigadores han estado
trabajando en una linea de investigacion enfocada hacia el desarrollo de plataformas de
servicio a bordo de globos estratosféricos. Como ejemplo principal podemos mencionar
a Pizqui, plataforma que, a bordo de un globo de la NASA, fungié de interfaz para per-
mitir la prueba de prototipos de componentes de instrumentos espaciales desarrollados
dentro de la Universidad [57]. En su diseno participaron investigadores y estudiantes
de algunas dependencias de la UNAM como el Instituto de Ciencias Nucleares (ICN),
el Instituto de Ingenieria (II), la Facultad de Ingenieria (FI) y la Facultad de Ciencias
(FC). Gracias a un acuerdo entre la Agencia Espacial Mexicana (AEM) y la NASA,
Pizqui pudo realizar su primer vuelo de validacion en 2013, transportando hasta la es-
tratosfera prototipos de componentes del telescopio JEM-EUSO y de Quetzal, satélite
desarrollado por la Unidad de Alta Tecnologia (UAT) de la FI, en colaboracion con el
Instituto Tecnolégico de Massachusetts (MIT) [46].

Figura 1.4: Pizqui a bordo de una gondola de la NASA durante los preparativos de su
vuelo en 2013 [46].

A raiz de este evento, han surgido otros proyectos destinados a la consolidacién de
plataformas que permitan la prueba de cargas pequenas, para poder realizar vuelos
dentro del territorio nacional sin la necesidad de depender de la infraestructura de otras
instituciones como NASA. La Carga de Servicio Mexicana (CSM) desarrollada en el II;
y Aton, en el ICN, son ejemplos de proyectos, que con este propodsito, buscan brindar
acceso a la estratdsfera a aquella comunidad interesada en realizar experimentos en

ese entorno. Ambas plataformas realizaron sus primeros vuelos de prueba a finales de
2015 [47][32].
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Figura 1.5: Preparativos del lanzamiento de la plataforma Aton durante la FIL en
2015 [3].

1.2. EUSO

Extreme Universe Space Observatory (EUSO) es la primera misién espacial enfocada
a explorar el universo a través de la deteccion de rayos cosmicos de ultra alta energia o
Ultra High Energy Cosmic Rays (UHECRs), observando la atmdsfera terrestre desde
la ISS [13].

1.2.1. Rayos césmicos y su deteccién

Los rayos césmicos son particulas altamente energéticas, principalmente ntcleos de
hidrégeno, que viajan por el espacio a velocidades cercanas a la de la luz, bombar-
deando constantemente a la Tierra desde cualquier direccién [30]. Al ser el electronvolt
(eV) la unidad de energia empleada usualmente en el drea de la fisica de particulas, se
sabe que los rayos cosmicos son las particulas mas energéticas conocidas en el universo,
llegando a exhibir magnitudes del orden de 10%°eV.

Con su descubrimiento, el estudio de los rayos césmicos abrié la puerta al campo de
la fisica de particulas mas alla de los confines del atomo, y aunque hoy en dia existe
una gran infraestructura que permite realizar investigacion en este ambito gracias a la
construccién de aceleradores de particulas de alta energia como el Gran Colisionador de
Hadrones (LHC), la fisica de rayos césmicos continda siendo ampliamente estudiada,
brindando nuevas pistas a los cientificos acerca de los distintos procesos que tienen
lugar en el universo y son responsables de su origen [38].



Cascadas atmosféricas extensas

Cuando los rayos césmicos arriban a la Tierra, colisionan violentamente con las molécu-
las presentes en el aire de la alta atmoésfera, decayendo su energia y dando origen a
otros tipos de particulas que contintian interactuando en la atmodsfera, generando a su
vez millones mas de particulas de menor energia, que descienden a manera de cascada
e incluso logran penetrar en el suelo; este fendmeno se conoce como cascada atmosféri-
ca extensa o Extensive Air Shower (EAS). Los rayos cdsmicos pueden ser estudiados
indirectamente a partir de la observacion de estas cascadas [10].

Figura 1.6: Simulacién de un EAS producido por un protén con una energia de 1 TeV
impactando en la atmdésfera a una altura de 20 km [28].

Existen tres principales técnicas empleadas para la detecciéon de las cascadas atmosféri-
cas [54]:

= Arreglos de detectores: consiste en la deteccién directa de las particulas emplean-
do un conjunto de detectores instalados en tierra.

» Radiaciéon Cherenkov: consiste en la deteccién de la denominada radiacién Che-
renkov emitida por las particulas cargadas durante una cascada atmosférica.

» Fluorescencia: consiste en la deteccion de la luz fluorescente emitida por atomos
de nitrégeno en la atmosfera, debido a la excitacion producida por su interaccion
con particulas cargadas de un EAS.

1.2.2. Programa JEM-EUSO

EUSO fue originalmente seleccionado por la Agencia Espacial Europea (ESA), como
mision candidata para ser instalada en el Médulo Columbus abordo de la ISS, comple-
tando satisfactoriamente en 2004 la fase de estudio A para determinar su viabilidad.
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Debido a problemas financieros dentro de la agencia, la misién nunca pudo avanzar
a la fase B. En 2006 los equipos japoneses y estadounidenses del consorcio redefinie-
ron la mision para ser instalada en Kibo, el mdédulo experimental japonés de la ISS,
renombrandola como Extreme Universe Space Observatory on board the Japanese
Experiment Module (JEM-EUSO) [14]. En 2007 la Agencia Japonesa de Exploracién
Aeroespacial (JAXA), seleccioné a JEM-EUSO como misién candidata, comenzando
una nueva fase de estudio [55].

Fase Descripciéon

0 Identificacién y anélisis de la mision

Determinacién de viabilidad

Definicién preliminar

Definicion a detalle

Calificacion y produccién

Lanzamiento

i Ol QW >

Disposicion final

Tabla 1.1: Fases del ciclo de vida de una misién espacial, de acuerdo con la ESA [29].

JEM-EUSO es un telescopio refractor que, empleando lentes de Fresnel, estara dedi-
cado a la observacién de UHECRs. A partir de la deteccién de luz ultravioleta (UV)
producida por fluorescencia y radiacién Cherenkov durante EASs, el instrumento de-
terminard la energia, direccién y tipo de la particula primaria en cada evento. El
telescopio tiene un campo de visién o Field of View (FoV), de +30° y estara asistido
por un sistema de monitoreo atmosférico compuesto por una cdmara infrarroja (IR) y
un sistema de deteccién y localizacién por luz (LIDAR). Abordo de la ISS, entre 330 y
400 km de altura, el instrumento orbitara la Tierra aproximadamente cada 90 minutos,
observando la atmésfera sobre un drea mayor a 1 x 10 km?, durante la noche [2].

Una representacion conceptual de su principio de operacion se muestra en la figura

B, electronics
JEM-EUSO == focal surface
support il 0 optics
e,

structure

AMluorescepce

air shower

Figura 1.7: Representacion conceptual del principio de operacién de JEM-EUSO [55] .
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Dentro de la colaboracion JEM-EUSO, el equipo mexicano se encuentra a cargo del
diseno de los subsistemas de monitoreo o House Keeping (HK), y de las fuentes de po-
tencia de bajo voltaje o Low Voltage Power Supply (LVPS), que han sido desarrollados
por miembros del ICN y del II [13].

Figura 1.8: Representacion artistica de JEM-EUSO instalado en la ISS, mostrando
sus dos modos de operacién: a la derecha, apuntando hacia el nadir; a la izquierda,
inclinado [55].

Ademas de la mision principal, el programa JEM-EUSO consiste en el desarrollo de
una serie de misiones o experimentos precursores, denominadas pathfinder missions.
Tras completar la fase de estudio A, el desarrollo de la misién principal fue pausado
por JAXA debido a la restructuracion del programa espacial japonés y una inminente
reduccion del programa H-II Transfer Vehicle (HTV), enfocado al desarrollo de los
vehiculos empleados por esta agencia espacial para transportar suminstros a la ISS.
Actualmente la colaboracién se encuentra reorientando la misién al uso de otro vehiculo
de lanzamiento, tal como Dragon de la empresa privada SpaceX, para transportar el
instrumento a la ISS, lo que impactaria en el diseno del instrumento [44].

Paralelamente, la mision KLYPVE-EUSO (K-EUSO), una versién mejorada del pro-
yecto ruso KLYPVE, modificada con tecnologia EUSO, ha sido aprobada por la Agen-
cia Federal Espacial Rusa (Roscosmos) y se encuentra en la etapa final de definicién.
K-EUSO, planeada para ser lanzada en 2020, permitiria observar UHECRs de mane-
ra similar a JEM-EUSO, desde el médulo ruso de la ISS, el Mini-Research Module 1
(MRM-1) [44].

1.2.3. Misiones precursoras del programa JEM-EUSO

Previo a JEM-EUSO y a manera de prueba para validar el principio de observacion
y algunos de los componentes a emplear en el instrumento principal, se han disenado
algunas misiones precursoras empleando tecnologia EUSO.

A continuacion se mencionara brevemente cada una de ellas.
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EUSO-Balloon

EUSO-Balloon fue una misién propuesta por el equipo francés involucrado en la cola-
boracion JEM-EUSO y coordinada por la division de globos del Centro Nacional de
Estudios Espaciales (CNES), la Agencia Espacial Francesa. Este instrumento consiste
en una versiéon reducida del sistema EUSO a bordo de un globo estratosférico. En
agosto de 2014, EUSO-Balloon realizé un vuelo desde la base de globos de CNES, lo-
calizada en Timmins, Canada. Durante cerca de 5 horas, el instrumento logré realizar
mediciones del fondo UV e IR y detectd trazas de laseres UV disparados desde un
helicéptero volando bajo el globo para simular EASs, validando el funcionamiento del
sistema a 38km de altitud [1].

EUSO-TA

EUSO at The Telescope Array (EUSO-TA) es un prototipo a escala del telescopio JEM-
EUSO instalado en el observatorio The Telescope Array (TA) en Utah, EUA. Tiene
como objetivo la prueba y calibracion del sistema, conjuntamente con los detectores
de fluorescencia instalados en el observatorio, en presencia de fuentes de luz artificial
y EASs. Se encuentra activo desde marzo de 2015 [5].

EUSO-SPB

EUSO-SPB es una version actualizada del sistema EUSO-Balloon que buscara obser-
var UHECRs desde un entorno cercano al espacial, objetivo que no logré cumplirse en
el vuelo de 2014, debido a su corta duracion. Por esta razén, se ha planeado un vuelo
de larga duracion a bordo de un SPB, a realizarse en 2017, en el que el aumento en el
tiempo de exposicién podria permitir realizar las observaciones esperadas [60]. Debi-
do a los requerimientos originados por la extension del vuelo, son necesarias algunas
modificaciones a los sistemas empleados en EUSO-Balloon, asi como la introduccién
de nuevos elementos en el instrumento. Al representar EUSO-SPB el caso de estudio
de esta tesis, una discusion mas detallada de la misién se presenta en el capitulo 3.

Mini-EUSO

Mini-EUSO es un telescopio compacto basado en JEM-EUSO, que permitirad realizar
observaciones a través de una ventana transparente a la luz UV ubicada en el Modulo de
Servicio Ruso Zvezda, al interior de la ISS. La misién ha sido aprobada por Roscosmos
y la Agencia Espacial Italiana (ASI) y su instalacién estd prevista para el segundo
semestre de 2017, durante la siguiente misién tripulada de ASI a la ISS [48].
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1.3. Antecedentes

Dado que la temperatura es una variable que puede afectar considerablemente el
desempeno de componentes eléctrénicos y sistemas opticos, este es un aspecto de gran
importancia a considerar durante el diseno de una misién espacial, en donde las condi-
ciones ambientales que influyen en la transferencia de calor se tornan mas hostiles que
en la Tierra, y cuyo estudio corresponde a una disciplina especializada denominada
como control térmico. Si bien, el ambiente a nivel térmico en la estratdsfera puede
no ser tan severo como el presente en el espacio, también resulta importante prestar
debida atencién a esta cuestiéon durante el diseno de la carga 1til a probar en un vuelo
suborbital.

Con el auge de los globos como plataforma de prueba, durante la segunda mitad
del siglo anterior, gran diversidad de instrumentos comenzaron a ser elevados a la
estratosfera. Esto origind la necesidad de desarrollar modelos que permitieran predecir
la temperatura de las cargas durante sus vuelos, facilitando el diseno y seleccion de
elementos de control que permitieran preservar la temperatura del sistema dentro
de niveles aceptables. Durante los anos 50’s y 60’s, algunos autores comenzaron a
formalizar el estudio de esta area, desarrollando modelos analiticos y numéricos de uso
general para estimar la temperatura de una carga, basandose en las técnicas de analisis
empleadas en el diseno de los primeros satélites artificiales. Desde entonces, las técnicas
de modelado y andlisis empleadas se han ido refinando, a la vez que instrumentos cada
vez mas sofisticados y con requerimientos térmicos mas exigentes son disenados para
participar en misiones a bordo de globos.

Hoy en dia, gracias a los avances en el campo del diseno e ingenieria asistida por
computadora o Computer Aided Design (CAD) y CAE, existe una gran diversidad
de software especializado que ha simplificado considerablemente la realizacion de esta
labor, y en la planeacion de cada misién, por mas sencilla que sea la carga a probar,
resulta pertinente, e incluso critico, realizar un modelado y anélisis al nivel de detalle
necesario para contribuir a la definicién del diseno que permita mantener las tempe-
raturas de los distintos componentes del instrumento dentro de un rango previamente
establecido que asegure un correcto funcionamiento a lo largo de todo el vuelo.

Como antecedente directo a la realizacién de este trabajo, podemos mencionar el estu-
dio efectuado por Pliego en 2014 [43], en el que se aborda el modelado de la plataforma
de prueba Pixqui y del mismo EUSO-Balloon, presentando una discusién de los resul-
tados de las simulaciones para distintos casos de andlisis. Si bien, en dicho estudio, se
concluye mencionando que el modelo parece cubrir con los requerimientos impuestos
por el ambiente previsto durante el vuelo en Timmins en 2014 y puede ser facilmente
adaptado a vuelos a realizarse en otras regiones geograficas, encuentra una aplicacion
limitada para la mision EUSO-SPB, debido, principalmente, a las modificaciones re-
queridas en el sistema al tratarse de un vuelo de ultra larga duracion, recordando que
cada misién presenta sus propias particularidades y requiere de un estudio distinto.
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Es esta situacion la que da origen y justificacion a la realizacion del presente trabajo,
en el que se buscara contribuir a la definicién de la arquitectura térmica de EUSO-
SPB; comprendiéndose a la arquitectura térmica como la seleccién de los elementos
de control y la configuracion mecanica del instrumento que permitan preservar la
temperatura de los distintos sistemas dentro un rango operativo seguro, influyendo
considerablemente en la definicién de la arquitectura mecanica.

1.4. Motivacion

El impulso al desarrollo de tecnologia aeroespacial en el pais ha experimentado un
importante crecimiento durante los tltimos anos: la creacién de la AEM en 2010; el
establecimiento de centros de investigacion y desarrollo como la UAT en Querétaro,
en cuyas instalaciones se perfila el establecimiento del primer laboratorio nacional de
tecnologia espacial en el pais [45]; la creciente inversién de la iniciativa privada extran-
jera en el sector aeroespacial dentro del territorio nacional, asi como la creacién de
programas de posgrado en algunas universidades del pais orientados hacia las ciencias
espaciales e ingenieria aeroespacial, son algunas muestras de esto. Pareciera ser que el
desarrollo de actividades relacionadas con este sector despierta cada vez mayor interés
en México y resulta importante incentivar la realizacion de proyectos de esta indole
en las instituciones de educacién superior, para contribuir a la formacién de recursos
humanos, con miras a que en un futuro México logre desarrollar su propia tecno-
logia, propiciando la colaboracién internacional y disminuyendo, de cierta manera, su
dependencia hacia otros paises en este ambito.

De manera mas particular, con la realizacién de esta tesis se busca continuar con-
tribuyendo, indirectamente dentro del area térmica, con algunos proyectos en actual
desarrollo dentro del Laboratorio de Instrumentaciéon Espacial (LINX) del ICN, es-
perando que este trabajo pueda fungir de referencia para la realizacion de futuros
analisis a otros instrumentos como la plataforma estratosférica Atdn, en busca de su
consolidaciéon como carga de servicio.

1.5. Objetivo

El objetivo de este trabajo es desarrollar a través de técnicas semi-analiticas y si-
mulaciones numéricas un modelo térmico que permita representar el comportamiento
que podria exhibir el telescopio EUSO-SPB durante su proxima misién a bordo de
un globo estratosférico, para contribuir a la definiciéon de la arquitectura térmica del
instrumento, que permita mantener las temperaturas de los distintos sistemas que lo
conforman dentro de su rango operativo.
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Capitulo 2

Antecedentes tedricos y estado del
arte

En este capitulo se presentan los antecedentes tedricos sobre los distintos mecanismos
de transferencia de calor, centrando la atencién en la radiacién, mecanismo predomi-
nante en el ambiente suborbital al que se verd expuesto EUSO-SPB en su préxima
misién. Asi mismo se describen algunas técnicas de control térmico usualmente em-
pleadas en esta disciplina.

2.1. Mecanismos de transferencia de calor

Se denomina como transferencia de calor al intercambio de energia térmica, ocasionado
por una diferencia de temperatura. Existen tres mecanismos mediante los cuales puede
llevarse a cabo este fenémeno:

s Conduccion
» Conveccién

s Radiacion

2.1.1. Conduccion

La conduccion se refiere al transporte de energia de un cuerpo a otro, o bien dentro de
un mismo cuerpo, desde zonas de mayor energia hacia zonas menos energéticas, debido
a interacciones moleculares. Este mecanismo de transferencia requiere de la presencia
de un medio estatico y se presenta en liquidos, gases y sélidos.

La ecuacion que describe a la conduccion es la Ley de Fourier, que en el caso unidi-
mensional, respecto a la direccién x, se expresa como:

. d
O = —kA% (2.1)
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En donde:

() = tasa de transferencia de calor [W]

k = conductividad térmica [Wm™!°C~1]
A = 4rea transversal [m?]

T = temperatura [°C]

2.1.2. Conveccion
La conveccion se refiere a la transferencia de calor en un fluido, debido a su movimiento.
Segun la naturaleza de dicho movimiento, puede clasificarse en:

» Conveccion natural: el movimiento del fluido se origina por diferencias de densi-
dad originadas por diferencias de temperatura.

= Conveccion forzada: el movimiento del fluido es producido por alguna fuente
externa.

La ecuacién que describe a la conveccién es la Ley del enfriamiento de los cuerpos de
Newton:

Q=hA(Tx - T,) (2.2)
En donde:
h = coeficiente convectivo [Wm~2°C™]
A = drea de la superficie en contacto con el fluido [m?]

T, = temperatura del fluido libre [°C]
T; = temperatura de la superficie [°C]

2.1.3. Radiacion

La radiacién se refiere a la energia térmica emitida por un cuerpo mediante ondas
electromagnéticas. A diferencia de la conduccién y la conveccion, este mecanismo no
precisa de un medio material.

La radiacién térmica abarca una porcién intermedia del espectro electromagnético,
extendiéndose aproximadamente desde 0.1 a 100 pm, incluyendo una parte de la banda
UV, toda la visible y el infrarrojo (IR), como se puede observar en la figura 2.1. El
balance entre la emision y la absorcion de radiacion térmica determina la transferencia
de calor neta mediante este mecanismo. Para enunciar las propiedades radiativas que
determinan estas interacciones es necesario introducir algunos conceptos, comenzando
por el de cuerpo negro.

Emision de cuerpos negros

Dos parametros que pueden influir en la emisién y absorcion de radiacion térmica son
la longitud de onda y la direccién de la radiacion.
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Figura 2.1: Radiacion térmica dentro del espectro electromagnético [4].

En general, todas las superficies reales emiten preferencialmente en ciertas direcciones
y bandas del espectro, en funciéon de su temperatura. El concepto de cuerpo negro
es una idealizacion de aquel cuerpo que absorbe toda radiacién incidente en cualquier
longitud de onda y cualquier direccién. Asi mismo, para una determinada temperatura
y longitud de onda, ningin cuerpo real puede emitir mas que un cuerpo negro, por
lo que este concepto funge de estandar contra el cual son comparadas las propiedades
radiativas de las superficies reales. Finalmente, la emision de un cuerpo negro es difusa,
es decir, independiente de la direccién.

La radiacién de un cuerpo negro se expresa mediante la Ley de Stefan-Boltzmann:
Ey,=oT! (2.3)
En donde:

E, = potencia emisiva total por unidad de drea [W m™?]
o = constante de Stefan-Boltzmann (5.670373 x 1078[W m—2 K~4))
T = temperatura del cuerpo negro [K]

La ecuacién 2.3 nos permite conocer la emision total de un cuerpo negro a lo largo de
todas las longitudes de onda dentro de la banda de radiaciéon térmica en funcion de la
temperatura.

Emisiéon de cuerpos reales

La emisién de superficies reales se encuentra en funcion de la emisividad e, propiedad
que nos indica la proporcién entre la radiacion emitida por una superficie y aquella
emitida por un cuerpo negro a la misma temperatura. La emisividad puede tomar
valores dentro del intervalo 0 < e < 1, siendo € = 1 el caso particular de un cuerpo
negro.

Empleando esta propiedad, la emision de un cuerpo real se encuentra expresada por
la ecuacién 2.4.
E = eoT? (2.4)

En donde E es la potencia emisiva de un cuerpo real a una temperatura 7.
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Absortividad, reflectividad y transmisividad

Cuando la radiacién incide sobre una superficie real, una parte de ésta podra ser
absorbida y la fraccion restante, reflejada o transmitida. Las propiedades que deter-
minan estas proporciones son la absortividad «, la reflectividad p y la transmisividad
T, respectivamente.

Definiendo a la irradiacion GG como la radiacion incidente sobre una superficie, podemos
expresar las propiedades radiativas de la siguiente manera:

o = Gabsorbida : 0 S o S 1
_ G'refle‘ada .
=== 1 0<p<l
T = GtransGmitida ; O S T S 1

Tal como se aprecia en la figura 2.2, y por conservacién de energia, se requiere que la
suma de la radiacién absorbida, reflejada y transmitida sea igual a la irradiacién, por
lo que:

at+tp+17=1 (2.5)

En el caso de superficies opacas, (7 = 0), la ecuacién 2.5 se simplifica a:

at+p=1 (2.6)

Incident

radiation

G, W/m?

Reflected
pG
Absorbed
Semitransparent oG
material
Transmitted
TG

Figura 2.2: Representacién de la absorcion, refleccién y transmision en una superficie
real [7].

Finalmente, a la radiacion total saliente de una superficie; es decir, la suma de la
emisiéon y la radiacion reflejada, se le conoce como radiosidad J.
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2.2. Intercambio radiativo entre superficies

2.2.1. Factores de forma

Un buen conocimiento de las relaciones geométricas entre las superficies consideradas
juega un papel de gran importancia durante el calculo de la transferencia de calor via
radiacion. Estas relaciones se ven representadas por un factor de forma o factor de
vista Fj; que nos indica la fraccién de radiacién saliente de una superficie A; que es
interceptada directamente por una superficie A;; entre mayor sea este factor, mayor
serd la transferencia entre las superficies.

El factor de forma entre una superficie A; y una superficie A; puede calcularse mediante

la ecuacion 2.7. ) 9 p
cos 0, cos 8.

F, = — — "I JAdA; 2.7

=z | | J ; 1)

En donde r es la distancia entre los elementos de superficie dA; y dA;, y 0; y 0, son
los angulos que forman los vectores normales a las superficies respecto a la linea r, tal
como se muestra en la figura 2.3.

Figura 2.3: Representacion de los elementos geométricos empleados en la determinacion
del factor de vista entre dos superficies [7].

Los factores de forma cumplen con algunas relaciones que facilitan su calculo. La
primera de ellas es la relacién de reciprocidad:

Al = A;Fj (2.8)

la cual nos permite determinar un factor de vista Fj;, a partir del respectivo factor
asociado factor, Fj;. Otra relaciéon importante es la regla de la suma:

Y Fy=1 (2.9)
j=1

la cual nos indica que toda la radiacién saliente de la i-ésima superficie debera ser
interceptada por las j-ésimas superficies que conforman un recinto, pudiendo incluso
ser directamente interceptada por la misma superficie A;, en los casos de que Fj; # 0
para superficies concavas.
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2.2.2. Ley de Kirchhoff

Tal como se menciond en la subseccién 2.1.3, la emisién y absorcion en superficies
reales suele llevarse a cabo a ciertas longitudes de onda y direcciones preferenciales. Es
decir, que en el caso mas general, las propiedades radiativas se encuentran en funcién
de estos dos parametros.

La ley de Kirchhoff postula que la emisividad y absortividad direccionales espectrales,
es decir, para una direccién y longitud de onda especificas, son iguales:

ax(0,0,T) =ex(0,0,T) (2.10)

, en donde el subindice de ), y € indica que se trata de las propiedades a una longitud
de onda A en particular; 6 y ¢ se refieren, respectivamente, a los angulos de zenit y
azimut en un sistema de coordenadas esféricas, para indicar la direccion.

Bajo algunas restricciones, esta ley puede extenderse al caso de las propiedades he-
misféricas totales, es decir, en el que la absortividad y la emisividad son independientes
de la longitud de onda y de la direccion:

a(T) = e(T) (2.11)

En este caso, la omision del subindice A indica que se trata de las propiedades a lo
largo de todo el espectro.

A las superficies cuya absortividad y emisividad son independientes de la direccién, se
les denomina difusas; a aquellas cuyas propiedades radiativas son independientes de
la longitud de onda, grises. Por lo tanto, una superficie difusa y gris absorbera una
fraccion de la irradiacién en cualquier direccion y longitud de onda; asi mismo, emitira
una fraccién de la radiacién de un cuerpo negro en todas direcciones y longitudes de
onda.

Con fines précticos, no es estrictamente necesario que « y € sean independientes de
A a lo largo de todo el espectro para asumir el comportamiento de una superficie
como gris y por consiguiente, la validez de la ecuacién 2.11; una superficie gris puede
ser considerada como aquella para la cual estas propiedades son independientes de la
longitud de onda, dentro de las bandas del espectro en las que se encuentre concentrada
la irradiacion y la emisién de dicha superficie.

Esta consideracién permite simplificar importantemente el andlisis y sera empleada
durante la realizacién del modelado de EUSO-SPB.

2.2.3. Meétodos para el calculo de intercambio radiativo entre
superficies

Antes de comenzar con la discusion de los métodos usualmente empleados para el
calculo de intercambio radiativo entre superficies, es necesario clarificar el concepto de
recinto, que si bien fue mencionado al enunciar una de las relaciones de los factores
de forma en la subseccién 2.2.1, puede generalizarse a los casos en que no existan
superficies fisicas que delimiten un entorno cerrado.
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Para determinar la transferencia de calor via radiacién desde una superficie, es nece-
sario contemplar todas las direcciones de emisién, asi como las de irradiacion. Para
asegurar que toda la radiacién saliente o entrante a la superficie esta siendo tomada
en cuenta, es necesario construir un recinto que abarque todas las posibles direcciones
visibles desde dicha superficie. En caso de no existir alguna superficie fisica que per-
mita cerrar el recinto, superficies imaginarias pueden ser incluidas. Dichas superficies
pueden ser modeladas como superficies negras y pueden ser caracterizadas con una
emision equivalente al flujo a través de la seccién abierta [53].

Intercambio radiativo entre cuerpos negros

Para el caso de cuerpos negros, el intercambio radiativo entre una superficie A; y las j-
ésimas superficies dentro de un recinto, puede ser determinado directamente aplicando
los factores de forma, mediante la ecuacién 2.12.

Qi = Z Az‘FijU(T? - T?) (2.12)
j=1

En donde el término ); puede ser interpretado como la transferencia de calor por otros
medios distintos a la radiaciéon para mantener la superficie A; a la temperatura T';

Intercambio radiativo entre superficies grises difusas

En el caso de las superficies reales, los efectos de la reflectividad deben ser contemplados
para el cédlculo del intercambio radiativo, y debido a la dependencia direccional y
espectral que suelen exhibir las propiedades radiativas de las superficies no ideales,
su analisis debe modificarse para tomar en cuenta estos pardametros. Sin embargo,
bajo ciertas condiciones, y si las superficies son consideradas como grises difusas, el
proceso puede simplificarse, permitiendo emplear alguno de los métodos disponibles
para calcular dicho intercambio.

Las restricciones que deben cumplirse en un recinto para permitir esta simplificacion
son las siguientes [20]:

= Las superficies deben ser opacas.

Las superficies deben ser isotérmicas.

Las propiedades a lo largo de cada superficie deben ser uniformes.

Las superficies deben ser grises.

Las superficies deben ser difusas.
= La irradiacién debe ser uniforme a lo largo de cada superficie.

Si bien, en la realidad es complicado encontrar un sistema que cumpla fielmente con
la totalidad de estas restricciones, el uso de estas suposiciones permite aplicar algunas
técnicas que simplifican bastante el analisis.
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En caso de que al interior de una superficie o pared dentro un recinto se presenten
zonas en las que las propiedades difieran considerablemente, violando alguna de las
restricciones mencionadas, se debera proceder a subdividir las superficies de dicho
recinto, hasta que todas las superficies cumplan con las consideraciones requeridas.
Finalmente, si el sistema de interés presenta una gran dependencia de las variables
espectral y direccional, el supuesto de superficies grises y difusas no serd valido y
técnicas de analisis mas complejas deberan ser empleadas.

Partiendo de las suposiciones enunciadas, distintos métodos han sido desarrollados
para calcular el intercambio radiativo entre superficies grises difusas en un recinto.
Algunos ejemplos son los métodos desarrollados por Eckert [15] y Hottel [19] en los
que se parte de un analisis de la radiosidad para determinar el intercambio radiativo
neto entre las superficies. Un enfoque alternativo ha sido desarrollado por Gebhart
[16], en el cual, a partir del andlisis de la energia absorbida en las superficies, la trans-
ferencia radiativa es obtenida en funcién de los denominados factores de absorcién [53].
Adicionalmente, Oppenheim ha demostrado que los procesos de intercambio radiativo
al interior de un recinto pueden ser representados empleando la analogia de circui-
tos eléctricos, posibilitando el uso de las técnicas matematicas usualmente aplicadas
a este tipo de problemas, como las Leyes de Kirchhoff [39]. Todos estos métodos son
equivalentes y difieren solamente en el enfoque del que se parte para su formulacion,
arrojando resultados igualmente validos, tal como ha sido demostrado por Sparrow
[53] v Clark y Korybalski [9].

A continuacién se enunciaran brevemente las ecuaciones empleadas en el método de
la radiosidad y en el de Gebhart.

Método de la radiosidad

Al analizar el intercambio radiativo entre superficies dentro de un recinto dos proble-
mas suelen ser abordados generalmente: determinar la tasa de transferencia Q; asociada
a una superficie A;, dada su temperatura T’;; o bien, determinar dicha temperatura,
conociendo ;.

El método de la radiosidad permite dar solucién a ambos problemas, a partir del
conocimiento de la radiosidad J;, mediante el uso de las siguientes ecuaciones:

) A€
Qi = 1—c i (0T — J;) (2.13a)
s
Qi=> AiFy;(J;i—J) (2.13D)
j=1

En caso de desconocer la radiosidad en las superficies, serda necesario, previamente
aplicar las ecuaciones 2.13 a las superficies en las que @); y T; son conocidas, respecti-
vamente, para posteriormente determinar las incégnitas restantes en funcion de J; y

J;.
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Método de Gebhart

En el método de Gebhart, el intercambio radiativo entre las superficies de un recinto
puede ser determinado mediante la ecuacion 2.14.

n

=1

En donde, los coeficientes B;; se denominan como factores de Gebhart o factores
de absorcién y representan la fraccién de la energia emitida por una superficie A;
que es absorbida por una superficie A;, incluyendo la radiacién que es interceptada
directamente, asi como la que es reflejada previamente por otras superficies del recinto.

B Energia absorbida en A; originada por la emision en A,

v

Energia total emitida en A;

Estos factores pueden ser determinados resolviendo el sistema de ecuaciones resultante
de aplicar la ecuacién 2.15, fijando el coeficiente j.

N
Bij = Fyej+ Y Fi(1— ) By (2.15)

k=1

Al igual que en el caso de los factores de forma, los factores de Gebhart cumplen con
la relacion de reciprocidad y la regla de la suma, expresadas mediante las ecuaciones
2.16 y 2.17, respectivamente.

> Bj=1 (2.17)
j=1

2.3. Transferencia de calor en el espacio y la es-
tratosfera

Las condiciones ambientales a las que se ven expuestos los satélites y sondas durante su
vida 1til difieren considerablemente de las existentes dentro de la atmosfera terrestre,
constituyendo el entorno tan extremo que es el espacio. Particularmente, las condicio-
nes de vacio del ambiente espacial tienen una repercusién importante en los fenémenos
de transferencia de calor al nulificar la conveccién, dando origen a un entorno bastante
severo desde el punto de vista térmico.

Al prescindir de la conveccién, la radiaciéon es el Gnico mecanismo mediante el cual
un cuerpo en el espacio puede interactuar térmicamente con su entorno, mediante la
propia emision o la absorcién de radiacion incidente en su superficie.
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En el caso de la estratosfera, aunque las condiciones de vacio y radiacién no son tan
severas como las presentes en el espacio, a altitudes mayores a los 30 km, la presién
atmosférica es menor al 1% de su valor a nivel del mar [61], generando un ambiente
cercano al vacio espacial, en cuanto a las interacciones térmicas. Por este motivo, las
cargas utiles en la estratdsfera pueden experimentar drasticos cambios de temperatura
durante sus vuelos; de encontrarse expuestas a una intensa radiacion solar durante el
dia, pasan a enfriarse durante la noche, debido a la radiacién hacia la fria atmoésfera y
hacia el espacio.

2.3.1. Fuentes ambientales de radiacién térmica
Las principales fuentes de radiacién térmica a consideradar durante el analisis, tanto
de satélites orbitando la Tierra, como de instrumentos flotando en la estratésfera son:
= Radiacion solar directa
= Albedo
= Radiacién planetaria
En la figura 2.4 se muestra un diagrama, ejemplificando estos flujos sobre un satélite.

Direct
solar flux

Emitted
radiation

Albedo

Planet
infrared

Planet

Figura 2.4: Principales fuentes de radiacién térmica en una 6rbita terrestre [29].

Radiacién solar directa

El Sol es la mayor fuente de radiaciéon térmica incidente sobre los satélites en orbita.
La intensidad nominal de la radiacién solar G a 1 unidad astronémica (ua), es decir,
la distancia media entre el Sol y la Tierra, se conoce como constante solar y tiene un
valor de 1367 W /m?.
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A lo largo, del ano, la intensidad de esta radiacién presenta ligeras variaciones, oca-
sionadas por el cambio en la distancia entre el Sol y la Tierra, debido a la érbita
eliptica del planeta. Durante el solsticio de invierno, en el perihelio, el punto orbital
mas cercano al Sol, la radiacién solar que llega a la Tierra tiene su maxima intensidad
de 1414 W /m?; durante el solsticio de verano, en el afelio, el punto orbital méas lejano
al Sol, exhibe su minimo valor de 1322 W /m?.

La intensidad de la radiaciéon solar también varia en funcién de la longitud de onda,
exhibiendo una distribucién espectral similar a la de un cuerpo negro a 5762 K, tal
como se muestra en la figura 2.5. Aproximadamente un 7% de la radiacién solar se
encuentra dentro de la banda UV,; 46 %, en la visible; y 47 %, en el infrarrojo cercano
o Near Infrarred (NIR).

2600

== == 5800 K Blackbody
Solar irradiation

Spectral iradiation (W/m® um)

0 05 1.0 1.5 20 25 3.0
Wavelength (um)

Figura 2.5: Distribucion espectral de la radiacion solar comparada con la de un cuerpo
negro a 5800 K [4].

Albedo

El albedo se refiere a la fraccion de la radiacion solar reflejada por la Tierra de vuelta
al espacio. Debido a la gran irregularidad de la superficie terrestre y a la dispersién que
experimenta la radiacién en la atmodsfera, es una practica comun considerar al albedo
como una refleccion difusa. La fraccion de albedo es altamente variable, dependiendo
de factores como el tipo de suelo o superficie sobre la que incide la radiacion solar en
la Tierra, asi como de la presencia y tipo de nubes. En general, el albedo es menor
en las regiones ocednicas que en las continentales, debido a la gran absortividad que
presenta el océano, exhibiendo valores entre 0.05 y 0.1; en contraste, superficies como
la nieve o el hielo presentan una gran reflectividad, originando fracciones de albedo
mayores a 0.9.

26



Radiacién planetaria

Se refiere a la radiacién emitida por la Tierra y su atmosfera; se trata de radiacion
difusa dentro de la banda IR, por lo que también suele denominarsele flujo ascendente
IR. Debido a la baja temperatura de la Tierra respecto al Sol, la radiacion planetaria se
encuentra concentrada en longitudes de onda mucho mayores que la radiacion solar, por
lo que también se le conoce como radiacion de onda larga. De manera similar al albedo,
esta radiaciéon también puede presentar variaciones segin la regién geografica; sin
embargo, dichas variaciones no suelen ser tan grandes como en el caso de la radiacién
reflejada. Considerando una temperatura efectiva promedio de la Tierra de —18°C, y
empleando la aproximacién de cuerpo negro, se tiene un flujo promedio de referencia
cercano a los 240 W /m?.

2.4. Control térmico en satélites y vuelos suborbi-
tales

Un sistema de control térmico es aquel encargado de preservar la temperatura de
todos los componentes de un satélite o vehiculo espacial dentro de rangos operativos
permisibles, en cualquier ambiente al que pueda verse expuesto a lo largo de su mision.
Este control en las temperaturas se logra gracias a la seleccion y diseno de elementos
que permitan regular la transferencia de calor entre el sistema y su entorno, asi como
entre los distintos componentes al interior del satélite.

Las técnicas de control térmico pueden ser clasificadas como pasivas o activas. Las pa-
sivas son aquellas que no implican piezas o fluidos méviles, por lo que no requieren de
potencia eléctrica, a diferencia de las activas. En general, las técnicas de control pasivo
son preferidas a las de control activo, y son las primeras en ser consideradas, debido a
las ventajas en términos de costo, complejidad de implementacion y requerimientos de
potencia. Sin embargo, en la mayoria de los casos, requerimientos térmicos tan exigen-
tes, como los presentes en los sistemas criogénicos, solo pueden cubrirse mediante el uso
de técnicas de control activo; estas técnicas permiten desarrollar sistemas de control
térmico mas versatiles y robustos que aquellos que cuentan sélo con elementos pasivos.
En la figura 2.6, se muestran ejemplos de técnicas de control térmico pasivo y activo,
algunas de las cuales son descritas en la subsecciones 2.4.1 y 2.4.2, respectivamente.

Debido a que el ambiente térmico en la estratésfera es similar al presente en orbi-
tas terrestres, algunos de los elementos de control térmico utilizados en satélites son
empleados también en cargas suborbitales.

2.4.1. Control térmico pasivo
Las técnicas de control térmico pasivo son aquellas que dependen del arreglo geométrico

de los componentes, asi como de las propiedades de los materiales y recubrimientos
empleados.
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( Configuracién geométrica
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Figura 2.6: Elementos de control térmico pasivo y activo.

Mediante una adecuada seleccion de estos elementos, es posible incrementar o disminuir
los acoplamientos conductivos y radiativos entre los distintos componentes del sistema
y su entorno, regulando la transferencia de calor y por consiguiente, la temperatura.

A continuacién se mencionaran algunas de las principales técnicas de control pasivo.

Recubrimientos superficiales

Gracias al uso de recubrimientos es posible modificar las propiedades opticas o ra-
diativas de las superficies y con ello, la fraccién de energia emitida o absorbida. Tal
como se comento en la subseccién 2.3.1, la radiacién solar se encuentra concentrada
en longitudes de onda menores respecto a la radiaciéon emitida por la Tierra u otros
cuerpos a temperatura ambiente. Por esta razon, es practica comun clasificar a las pro-
piedades 6pticas de los recubrimientos dentro de dos bandas: la solar o visible, de onda
corta, y la IR, de onda larga. En la figura 2.7 se puede apreciar una comparacion entre
las distribuciones espectrales de la radiacion solar y de cuerpos negros a temperatura
ambiente.

Las dos propiedades que caracterizan el comportamiento de los recubrimientos super-
ficiales son la absortividad solar a, y la emisividad infrarroja e;gr, a las que se suele
referir simplemente como « y €, respectivamente. En funcién de estos parametros, los
recubrimientos son clasificados principalmente como:

= Absorbentes solares: absorben una gran fraccién de la radiacién solar y presentan
una pequena emisividad y absortividad en el IR.

= Reflectores solares: reflejan gran parte de la radiacién solar incidente, a la vez
que presentan una buena emision y absorcién en el IR.

= Absorbentes planos: exhiben una buena absorcién en ambas bandas.
= Reflectores planos: reflejan igual de bien en ambas bandas.

En la figura 2.8 se muestran representaciones de la variacion espectral de la absorti-
vidad de los cuatro tipos de recubrimientos superficiales para casos ideales y reales.
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Figura 2.7: Comparacién entre la distribucion espectral de la radiacién solar y de
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Figura 2.8: Variacién espectral de la absortividad para distintos tipos de recubrimientos
superficiales: absorbente solar en la imagen superior izquierda, reflector solar en la
superior derecha, absorbente plano en la inferior izquierda y reflector plano en la
inferior derecha [52].
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Radiadores

Los radiadores son aquellos elementos mediante los cuales el sistema interactia radia-
tivamente con su entorno, facilitando el balance entre la energia térmica disipada por
los componentes internos y la radiaciéon absorbida y emitida. Gracias a los radiado-
res, la potencia disipada por el instrumento puede emitirse hacia el espacio, evitando
incrementos de temperatura excesivos. Los radiadores pueden ser montados de dis-
tintas maneras, incluso, fungiendo las paredes externas de la estructura mecanica de
radiador, en el caso mas simple. Adicionalmente, otros elementos activos pueden ser
empleados como dispositivos de despliegue, o heat pipes para mejorar la transferencia
de calor hacia las superficies radiativas.

La posibilidad de emplear distintos arreglos geométricos y recubrimientos superficiales
hacen del uso de radiadores una técnica de control muy versatil, dando lugar a diversas
configuraciones para aplicaciones especificas.

Aislantes

El uso de aislantes es una de las técnicas de control térmico més usuales; gracias a
ellos se pueden reducir las interacciones térmicas entre el sistema y su entorno, o bien
entre distintos componentes internos. Los aislantes permiten disminuir las pérdidas de
energia térmica, asi como reducir la influencia de fuentes radiativas externas, evitando
en algunos casos la necesidad de emplear elementos de control activo.

Figura 2.9: Instalacién de MLI a la sonda espacial Huygens en 1997 [33].

Los principales aislantes empleados en el control térmico de satélites y sondas espa-
ciales son los denominados aislantes multicapa o Multilayer Insulation (MLI). Estos
elementos, también conocidos como mantas térmicas, consisten en delgadas capas de
materiales de baja emisividad como Kapton o Mylar, recubiertos por peliculas metali-
cas de alta reflectividad. En la figura 2.9 se muestra una imagen de ellas.
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Estas laminillas son apiladas, empleando materiales separadores de baja conductivi-
dad para minimizar el contacto directo entre capas adyacentes. Como resultado de
este arreglo, se obtiene una manta aislante que permite reducir considerablemente el
intercambio radiativo.

Debido a que el desempeno de los MLI se ve afectado por la presién atmosférica [52], en
el caso de cargas estratosféricas, otros tipos de materiales mas simples como espumas
aislantes, suelen ser usados en lugar de las mantas térmicas. Otros materiales mas
sofisticados, como los aerogeles, también han probado ser aislantes excepcionales para
aplicaciones espaciales.

Materiales de interfaz

Materiales de relleno suelen ser empleados en las intarfeces mecanicas como un medio
para mejorar el contacto entre las superficies y disminuir la resistencia térmica. Con el
uso de materiales de relleno, las cavidades originadas por la rugosidad de las superficies
son cubiertas, aumentando el area neta de contacto, tal como se ejemplifica en la figura
2.10.

(a) (b)
MMM IHbD
\ N

Figura 2.10: Efecto del uso de material de relleno en una interfaz mecéanica [29].

Thermal straps

Los thermal straps son elementos flexibles que permiten la transferencia de calor via
conduccién entre distintos componentes o regiones del sistema. Debido a su flexibili-
dad y la facilidad de fabricarlas en distintos tamanos, brindan una gran versatilidad
en cuanto a su configuracién mecanica. Son fabricadas de materiales altamente con-
ductores como el cobre o el aluminio.
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2.4.2. Control térmico activo
Calefactores

Los calefactores eléctricos son elementos resistivos, que a partir de la disipacién de
potencia en forma de calor, permiten brindar una fuente térmica adicional, a cambio
de la potencia eléctrica requerida para alimentarlos. Son usualmente empleados para
mantener la temperatura por encima de valores criticos, o en el caso de que compo-
nentes sensibles requieran un control térmico de precision. Usualmente son fabricados
en forma de parches o cartuchos para estas aplicaciones y requieren del uso de sensores
y controladores para su operacion.

Louvers

Los louvers son dispositivos mecanicos, montados sobre los radiadores. Estan compues-
tos por un marco y una serie de laminas méviles, que, a manera de persianas, permiten
modificar el factor de vista de los radiadores, regulando la transferencia radiativa hacia
el espacio. Estos dispositivos precisan de sensores y actuadores para funcionar.

Tubos de calor

Los tubos de calor, mayormente conocidos como heat pipes, son dispositivos que per-
miten el transporte de energia térmica, empleando un fluido de trabajo confinado en
un tubo sellado a su presién de saturacion, con una estructura capilar en su interior.

Basicamente, su principio de funcionamiento es el siguiente: el calor es absorbido en un
extremo del tubo, evaporando el fluido y haciéndolo circular hacia el extremo opuesto,
donde este calor es rechazado, condensando el vapor; posteriormente, el liquido es
transportado de regreso hacia el evaporador a través de las estructuras capilares en el
interior del tubo, permitiendo repetir el ciclo nuevamente. En la figura 2.11 se puede
apreciar un esquema de un tubo de calor, en el que se representan estas interacciones.

Enfriadores termoeléctricos

Los enfriadores termoeléctricos son dispositivos de estado solido, que a manera de pe-
quenas bombas de calor, permiten proveer refrigeracién localizada a componentes que
requieran bajas temperaturas operativas. Funcionan gracias al efecto Peltier, generan-
do un enfriamiento debido al transito de una corriente eléctrica a través de una junta
de semiconductores disimiles.
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Figura 2.11: Esquema de un tubo de calor [50].

Pumped fluid loops

Los pumped fluido loops, o sistemas de refrigeracion recirculantes, son dispositivos,
que al igual que en el caso de los tubos de calor, permiten la transferencia de energia
térmica, gracias al movimiento de un fluido. Mientras que en los tubos de calor este
movimiento se produce por fuerzas capilares, en los pumped fluid loops, una bomba es
empleada para hacer circular el fluido, a través de intercambiadores de calor. Estos
sistemas pueden ser clasificados como monofasicos o bifasicos, en caso de que el fluido
experimente un cambio de fase durante su circulacién, requierendo de un condensador
y un evaporador.
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Capitulo 3

Instrumento y misién EUSO-SPB

En este capitulo se describrira brevemente el instrumento que fue estudiado en el
presente trabajo: EUSO-SPB. Esta es una versién actualizada del instrumento EUSO-
Balloon, el cual fue probado en agosto de 2014, durante un vuelo de corta duracion
en Timmins, Canadda. EUSO-SPB consiste en una versiéon reducida, pero complate-
mente funcional del telescopio JEM-EUSO, disenada para ser probada en un vuelo
estratosférico de ultra larga duracién, a bordo de un SPB.

3.1. Descripcién del instrumento

EUSO-SPB es un telescopio refractor, que emplea el mismo principio de funcionamien-
to de JEM-EUSO para observar UHECRs a partir de la deteccién de trazas de luz UV
originadas durante EASs: la luz es focalizada a través de un arreglo de lentes hacia
un moédulo detector ubicado en la superficie focal del telescopio, en donde se origina
la senal que es manipulada y transmitida hacia los deméas componentes electrénicos
para su posterior procesamiento. Este mdédulo es conocido como PDM y es uno de
los componentes principales de la tecnologia EUSO. Mientras que en EUSO-SPB sola-
mente se empleara uno de estos médulos, el diseno de JEM-EUSO contempla 137. En

la figura 3.1 se muestra un esquema de un moédulo PDM dentro de la superficie focal
de JEM-EUSO.

Durante su vuelo, EUSO-SPB observara hacia el nadir a aproximadamente 35km de
altura, monitoreando un FoV de +12° en longitudes de onda entre 290 y 430 nm.

En la tabla 3.1 se muestra la comparacién de algunas caracteristicas entre JEM-EUSO
y EUSO-SPB.

3.1.1. Subsistemas de EUSO-SPB

EUSO-SPB consiste de seis sistemas principales, enlistados en la tabla 3.2.
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Figura 3.1: Vista esquematica de PDM dentro de la superficie focal de JEM-EUSO
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3x3 ECs = 2,204 pixel

Caracteristica JEM-EUSO EUSO-SPB
Numero de PDMs 137 1
Altitud de vuelo nominal 490 a5
[km]
Forma de la optica redonda cuadrada
Diametro de la optica 55 1
[m]
FoV +30° +12°
Energia de umbral 3 % 1019 153 % 1018
[eV]

Tabla 3.1: Comparacién de algunas caracteristicas entre JEM-EUSO y EUSO-SPB [1].
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Sistema Descripcién
Mecdnica Estructura del telescopio y exoesqueleto del
Instrumento.
Optica Lentes y monturas.
Electrénica encargada de la deteccion y
PDM . N
preprocesamiento de la senal.
Electrénica dedicada al procesamiento de datos,
DP . :
monitoreo y control del instrumento.
) Sistema encargado de alimentar a todos los
Potencia . .
componentes electréonicos del instrumento.
Comprende a la camara IR y otros componentes
AN-D .
secundarios.

Tabla 3.2: Sistemas de EUSO-SPB [42].

PDM

Photodetector Module (PDM) es el sistema encargado de detectar el haz de luz UV.
Se encuentra compuesto por un arreglo de tubos fotomultiplicadores multi-anodo o
Multi-Anode Photomultiplier Tubes (MPAMTSs), recubiertos con filtros UV que posi-
bilitan la deteccién de la luz en la banda deseada; asi como por la electrénica dedicada
preprocesamiento y transmision de las senales a los demas componentes responsables
de su posterior manipulacion. El médulo PDM emplea 36 MPAMTs agrupados en 9
celdas o Elementary Cells (ECs), como se aprecia en la figura 3.1.

DP

Data Processor (DP) incluye a la mayoria de la electrénica digital del instrumento;
se encarga de realizar el procesamiento y almacenamiento de los datos, asi como del
monitoreo y control de los demas subsistemas del instrumento, ademas de proveer de

una interfaz al sistema de comunicaciones provisto por la NASA: Support Instrument
Package (SIP).

En la figura 3.2 se muestran fotografias de los subsistemas PDM y DP empleados
durante el vuelo de 2014. En la fotografia del rack de DP se aprecia la ubicacion de
dos componentes desarrollados por el equipo mexicano de la colaboracién, dentro de
la UNAM: el sistema de monitoreo del instrumento, HK; y las fuentes de alimentacion
de bajo voltaje, LVPS.

Mecanica
La mecanica incluye a la géndola de EUSO-SPB y al exoesqueleto disenado para

situar a los paneles solares y a SIP. Mayores detalles de la configuraciéon mecanica del
instrumento se presentan en la subseccion 3.1.2.
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(a) PDM

Figura 3.2: Médulos PDM y DP empleados durante el vuelo en Timmins, Canada, en
2014 [1].

Optica

La éptica comprende a las lentes y sus respectivas monturas. El telescopio emplea 3
lentes de Fresnel fabricadas en polimetilmetacrilato (PMMA); cada una de ellas con
una superficie de 1 x 1m? y 8mm de espesor [6]. En la figura 3.3 se muestra un
diagrama y una fotograffa de la dptica empleada en EUSO-Balloon; (FS) indica la
superficie focal del telescopio, donde se ubica PDM. En EUSO-SPB se incluira una
tercer lente (L2), para proveer correcién cromatica [60].

|

L1 || : e N
Wy %

1115 mm 431 mm

1000 mm

L1

Figura 3.3: A la izquierda: diagrama del sistema 6ptico empleado en EUSO-Balloon.
A la derecha: las lentes en su montura [6].

Potencia

Este sistema es el encargado de proveer alimentacion a toda la electrénica del ins-
trumento. Se encuentra compuesto, principalmente, por un arreglo de paneles solares,
controladores de carga y baterias, ademas de las fuentes de alto voltaje o High Voltage
Power Source (HVPS); y las de bajo voltaje, LVPS.
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Dispositivos auxiliares

Los dispositivos auxiliares o Ancillary Devices (AN-D) incluyen un sistema de moni-
toreo atmosférico compuesto por una camara IR y otros dispositivos secundarios como
una unidad de medicién inercial (IMU), para determinar la orientacién del instrumen-
to. La camara IR es un subsistema que se encuentra localizado al exterior de la géndola
y que debido a sus estrictos requerimientos térmicos, cuenta con un sistema de control
propio, basado en enfriadores termoeléctricos y heat pipes.

3.1.2. Configuracién mecanica de EUSO-SPB

En la figura 3.4 se puede apreciar una fotografia del instrumento EUSO-Balloon, lis-
to para su vuelo en Timmins, Canadd, en agosto de 2014, asi como un esquema de
la configuraciéon mecéanica al interior de la estructura. En general, el instrumento se
encuentra dividido en dos secciones: el compartimiento de la electrénica o Instrument
Booth (IB), y el sistema 6ptico del telescopio u Optics Bench (OB). Tal como se apre-
cia en el esquema de la figura, la misma géndola funge de la estructura sobre la cual
estan montadas las lentes del telescopio. Adicionalmente en la fotografia, se aprecia
una cobertura blanca en la parte superior del instrumento, la cual sirvié de flotador
durante el vuelo anterior; asi como un atenuador de impacto formado por unos crash
rings en la base de la géndola.

radiator

electronics subsystems
on “dry shelf”

PDM

Fresnel lens L3
fixedfight

Fresnel lens L1
adjustable

evacuation holes

Batfle &
“deceleration cylinder”

124m | 1.24m

Figura 3.4: A la derecha: EUSO-Balloon listo para su vuelo en Timmins, Canadd, en
agosto de 2014. A la izquierda: esquema del instrumento [1].

A continuacion se brindaran mayores detalles acerca de estos dos componentes, men-
cionando algunas actualizaciones planeadas en EUSO-SPB.
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Instrument Booth

Este compartimiento esta formado, basicamente, por una caja que alberga a los subsis-
temas electrénicos del instrumento. Se encuentra delimitado en su parte inferior por la
tercer lente del telescopio y en su parte superior por una placa de aluminio que fungio6
de radiador durante el vuelo en Canadad y que cuenta con elementos mecénicos para
permitir enganchar la géndola al tren de vuelo. Sus paredes laterales estan construidas
de Fibrelam® de 10mm de espesor, un material compuesto usualmente empleado en
la industria aeronautica; en estas paredes se encuentran unas valvulas que permiten
ventilar el aire confinado durante el ascenso. Este compartimiento constituye un re-
cinto hermético que esta disenado para proteger a la electréonica en caso de acuatizar;
razén por la cual le fue anadido un flotador al instrumento. Los sistemas electrénicos
se encuentran montados en racks sobre una placa vertical que permite posicionar a
PDM en la superficie focal del sistema éptico. Esta placa vertical se encuentra a su vez
ensamblada al radiador. En la figura 3.5 se aprecia el ensamble del compartimiento de
la electrénica durante la integraciéon de EUSO-Balloon.

Figura 3.5: Integracién mecénica de EUSO-Balloon [59].

Optics Bench

El telescopio u OB consta del arreglo de lentes, las cuales se encuentran montadas en
marcos de fibra de vidrio o fiberglass, que fungen de interfaz mecéanica para el ensamble
a la paredes de la géndola. En una de las paredes de la estructura del telescopio se
encuentra montada la cdmara IR, tal como se aprecia en la figura 3.4. Al igual que

en el caso del compartimiento de la electronica, las paredes de la estructura son de
Fibrelam®.

El compartimiento de la electrénica y el telescopio se encuentran montados en dos
estructuras independientes, que son ensambladas durante la integracion del instru-
mento. Angulos de fibra de vidrio fueron empleados en las esquinas de la estructura
para proveer mayor rigidez al conjunto.
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Exoesqueleto

Debido a los nuevos requerimientos de la mision, EUSO-SPB requerira el uso de un
exoesqueleto, que servira de estructura para ensamblar a la géndola y al médulo SIP,
asi mismo, otra estructura en forma de crinolina sera empleada para montar los paneles
solares en la base del instrumento.

3.1.3. Principales diferencias entre EUSO-Balloon y EUSO-
SPB

Las principales actualizaciones que experimentara EUSO-SPB respecto a su predecesor
se encuentran mostradas en la tabla 3.3. Dentro de estas modificaciones, la implemen-
tacion del sistema de potencia fotovoltaico y de SIP impactan importantemente en la
configuraciéon mecanica del instrumento, imponiendo nuevas restricciones en su arqui-
tectura.

Elemento Actualizacion

MPAMTs | Se empleard un modelo con una mayor eficiencia.

Potencia | Se implementara un sistema fotovoltaico.

Optica Se incluird una tercer lente en el telescopio.

HVPS Se actualizara el sistema de distribucion de potencia de alto voltaje.

Se actualizara el sistema de control y el software empleado para cubrir

Control . )
una mision de por lo menos 50 dias.

Telemetria | Se implementard una interfaz al médulo SIP provisto por CSBF.

Tabla 3.3: Principales actualizaciones a implementar en EUSO-SPB [60].

De particular interés resulta el hecho de emplear el médulo SIP, ya que éste se en-
contrara fijo en la parte superior del instrumento, bloqueando la visién del radiador
hacia el espacio, lo cual podria afectar considerablemente el comportamiento térmico
al interior del compartimiento de la electrénica.

3.2. Misiéon EUSO-SPB

El vuelo de EUSO-SPB se encuentra planeado para el primer semestre de 2017, como
parte de la campana anual de globos SPB de la CSBF [59]. Partiendo de la base de
lanzamiento ubicada en Wanaka, Nueva Zelanda (44°42" S, 169°9" E), el instrumento
realizara un vuelo de ultra larga duracién. Durante este periodo, el telescopio observara
la atmésfera terrestre durante las noches de otono en el hemisferio sur. Gracias a la
extension en el tiempo de operacién que brindara este vuelo, se espera cumplir con el
objetivo de detectar UHECRS por primera vez desde un entorno cercano al espacial.
Al igual que en el caso de Timmins, tras el ascenso y durante las primeras horas de
vuelo, un helicéptero seguird al globo, emitiendo pulsos con un laser UV para probar
el sistema.
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3.2.1. Objetivos de la misién

La misién EUSO-SPB tiene los siguientes objetivos [44]:
= Realizar una prueba de principio a fin de un prototipo de JEM-EUSO.

= Captar el fondo UV de la Tierra sobre una diversidad de superficies como océanos
y nubes, con una resolucion espacial y temporal relevante para JEM-EUSO.

= Observar , por primera vez, trazas de luz UV originadas durante EASs, emplean-
do un detector de fluorescencia en un entorno suborbital.

Adicionalmente, como objetivo secundario se encuentra el detectar pulsos UV origina-
dos por otras fuentes como meteoritos.

3.2.2. Requerimientos del vuelo

Para lograr cumplir con los objetivos de la misién, se han determinado ciertos reque-
rimientos de vuelo, los cuales se indican en la tabla 3.4.

Requerimiento Minimo Extenso
Duracion 20 noches 100 dias
Altitud de flotacién 30.5 km 36.6 km
Estabilidad de la altitud +3 km +1.5km
Excursiones latitudinales - 45°5+10°
Tiempo de observacién 100 horas 500 horas
Recuperacion de la carga - Si

Tabla 3.4: Requerimientos de vuelo de EUSO-SPB [59].

En marzo de 2015, se realizd exitosamente el primer lanzamiento de un SPB desde
Wanaka, Nueva Zelanda por NASA, logrando circunnavegar la Tierra en un vuelo
de 32 dias; durante la campana de 2016, el instrumento Compton Espectrometer and
Imager (COSI) viajé por la estratdsfera durante 46 dias. En la figura 3.6 se muestran las
trayectorias descritas por estos vuelos. En caso de que la mision EUSO-SPB se extienda
a una duracién mayor a este periodo, estaria fijando un nuevo record de duracién para
este tipo de vuelos, dando un paso mas hacia la consolidacién del programa SPB de
la NASA.

3.2.3. Importancia de la arquitectura térmica en la mision

Debido a la larga duracién del vuelo planeado, el instrumento podria verse expuesto
a una gran diversidad de condiciones térmicas en la estratdsfera, un ambiente cercano
al espacial en el que, tal como se mencion6 en el capitulo 2; esta situacion podria
ocasionar que la temperatura del telescopio diste considerablemente de aquella que
podria experimentar en tierra, pudiendo compremeter el correcto funcionamiento del
sistema por efectos térmicos si no se toman las debidas precauciones.
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EUSO-SPB will fly on NASA 37 SPB test flight from Wanaka
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NASA Engineering Flight COsl EUSO-SPB

46d 20 h

Figura 3.6: Trayectorias de los vuelos de las campanas SPB lanzados desde Wanaka,
Nueva Zelanda en 2015 y 2016 [17].

Por este motivo, resulta importante indagar en los pardmetros que constituyen al am-
biente térmico para identificar los casos extremos que habran de ser empleados durante
el analisis del instrumento que servira de guia para la definicién de la correspondiente
arquitectura térmica.

En el siguiente capitulo se muestra la pequena investigacién realizada durante la defi-
nicion de los casos extremos frio y caliente utilizados en el modelo térmico.
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Capitulo 4

Definicion del ambiente térmico

La definicién del ambiente térmico al que se encontrara expuesto EUSO-SPB a lo largo
de su misién es un aspecto importante en la realizacion del modelado en el presente
trabajo; la definicion de dicho ambiente permitird fijar las condiciones de frontera
referentes a las cargas térmicas externas actuando sobre el instrumento.

Tal como se mencion6 en la subseccion 2.3.1, las 3 principales fuentes de radiacion
térmica a considerar durante el analisis de vehiculos en la estratésfera son la radiacion
solar, el albedo y el flujo ascendente IR. Debido a que el valor de estos flujos se
encuentra en funcién de algunos parametros como la regién geografica, la fecha o
la presencia de nubes; y a que tras el lanzamiento, la trayectoria de la carga no se
encuentra controlada, resulta muy complicado determinar una funcién que permita
caracterizar fielmente su evolucion, especialmente durante vuelos de larga duracion.
Por esta razén, una practica comin en este tipo de analisis es delimitar el estudio a los
casos mas criticos esperados a lo largo de la mision; es decir, identificar los escenarios
en los cuales puedan encontrarse las condiciones mas extremas a nivel térmico a las
que pueda verse expuesta la carga, definiendo asi un caso caliente y un caso frio. Con
base en el anélisis de estos casos extremos, se puede proceder a definir una arquitectura
que permita conservar las temperaturas del instrumento dentro de su rango operativo
a lo largo de su mision.

En el caso de la radiacion solar directa, es posible estimar la intensidad del flujo en
funcién de la latitud y fecha de interés, mientras que para la definicién de la radiacién
planetaria y el albedo, se consulto la base de datos del proyecto Clouds and the Earth’s
Radiant Energy System (CERES) de la NASA [58]. Esta base de datos recopila in-
formacion referente al flujo radiativo en la alta atmosfera, proveniente de mediciones
realizadas via satélite desde principios de la década anterior.

En la seccién 4.1 se discuten algunas ecuaciones expuestas por Kalogirou [22], las cuales
nos permitirdn determinar el valor de radiacién solar directa a emplear en el modelo.
En las secciones 4.2 y 4.3 se presentan algunos datos extraidos de CERES, en relacién
con la fraccion de albedo y el flujo de onda larga, respectivamente.
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4.1. Radiacidon solar directa

La intensidad de la radiacién solar fuera de la atmosfera sobre un plano normal a la
direccion de propagacion, para el N-ésimo dia del ano, puede estimarse mediante la
ecuacion 4.1, siendo N = 1 para el 1° de enero.

360N

on — Use 1 . e 4.1
G G [ +003300s( 65 )} (4.1)

En donde:

G, = Irradiacion solar fuera de la atmoésfera terrestre sobre un plano normal a la
direccién de la radiacién en el N-ésimo dia del afio [Wm™2]
(. = Constante solar (1367[W m™?])

Adicionalmente a esta variacion originada por la excentricidad de la érbita de la Tierra
alrededor del Sol, la magnitud de la irradiacién sobre una superficie se encuentra en
funcion de la latitud. Como se ejemplifica en la figura 4.1, la radiacion solar incide casi
directamente en latitudes cercanas al ecuador; mientras que cerca de los polos, lo hace
oblicuamente, distribuyéndose sobre una mayor area proyectada y disminuyendo la
magnitud de su flujo. Debido a la inclinacién que presenta el eje de rotacion terrestre
respecto al plano que contiene a su orbita, conocido como ecliptica, dicha irradiacién
varia peridodicamente a lo largo del afio sobre una latitud determinada.

/ Sur's rays spread over A wide asa

SUNs rays apresd cver
8 NArTw Bred

D

Sr's rays apnead over 2 wide ares

Figura 4.1: Representaciéon de la variacién latitudinal de la radiacién solar incidente
26].

Tomando en cuenta esta variacion, la irradiacién solar fuera de la atmosfera sobre un
plano horizontal paralelo a la superficie terrestre G,g en funcion de la latitud, fecha y
hora del dia puede obtenerse empleando la ecuaciéon 4.2.

Gon = Gop cos (05) (4.2)

En donde 6, es el angulo de incidencia de la radiacién solar. Para superficies horizon-
tales, este angulo es igual al angulo solar de zenit ®, es decir, el angulo formado por
los rayos solares y un vector normal a un plano paralelo a la superficie terrestre.
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Figura 4.2: Angulos de azimut z y elevacién solar o [22].

La elevacién solar « es el angulo complementario de ® y junto al angulo de azimut z,
permiten determinar la posicién del sol en la esfera celeste, respecto a un observador
en la Tierra, tal como se aprecia en la figura 4.2.

Debido a que estos angulos se encuentran en funcién de la ubicacion del observador,
resulta mas conveniente expresar el término cos (®) de la siguiente manera:

cos (®) = sin (a) = [cos (L) cos (§) cos (h) + sin (L) sin (9)] (4.3)

En donde L es la latitud, § es el angulo de declinacién solar y h es el angulo horario. La
declinacion solar es el angulo formado por la linea Sol-Tierra y su proyeccién sobre el
plano ecuatorial terrestre, y puede determinarse para el N-ésimo dia del ano empleando
la ecuacion 4.4. El angulo horario se refiere a la distancia angular entre el meridiano
del observador a una hora determinada, y el meridiano que contiene a la linea Sol-
Tierra sobre la béveda celeste. Considerando que, debido al periodo de rotacion de la
Tierra, cada hora se recorren 15°, h puede expresarse simbdlicamente y calcularse para
cualquier hora del dia usando la ecuacion 4.5, si se conoce la hora del mediodia solar
local. La figura 4.3 muestra un diagrama de estos angulos.

360
0 =23.45sin | — (284 + N 4.4
3.45 sin [365( 84+ )] (4.4)

h = 40.25  (Ndmero de minutos desde el mediodia local) (4.5)

Sustituyendo la expresion para cos (®) de la ecuacion 4.3 en la ecuacién 4.2 se obtiene
la ecuacion 4.6, que permite determinar la irradiacién solar fuera de la atmosfera sobre

un plano horizontal a la superficie terrestre, en funcién de la latitud, fecha del ano y
hora del dia.
Gon = Gop [cos (L) cos (6) cos (h) + sin (L) sin (9)] (4.6)
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Figura 4.3: Declinacién solar § y angulo horario h [22].

La ecuacion 4.6 sélo es valida para el caso particular de superficies horizontales; en
el caso de superficies inclinadas, es necesario emplear la ecuacion general 4.7 para
determinar el angulo de incidencia #,, en funcién de 3, el angulo de inclinacién de
la superficie respecto a la horizontal, y de Z,, el dngulo de azimut de la normal a la
superficie respecto al sur geografico, designando como positiva a la direccion oeste. En
la figura 4.4 se muestra un diagrama de estos angulos.

cos (0s) =sin (L) sin (§) cos (B) — cos (L) sin (d) sin (3) cos (Zy)
+ cos (L) cos (6) cos (h) cos (B) + sin (L) cos () cos (h) sin (B) cos (Zs)
+ cos (§) sin (h) sin () sin (Zs) (4.7)

Ademaés de la intensidad de la radiacion solar, las horas de luz en el dia es otro
parametro importante a conocer para determinar el tiempo en el que un vehiculo
en la estratésfera podra verse expuesto a este flujo y por consiguiente, la radiacion
total incidente que experimentard durante el dia. Para calcular este tiempo, es ne-
cesario conocer previamente el angulo horario al ocaso hg, el cual puede obtenerse,
resolviendo la ecuacion 4.3 para a = 0:

sin(a) = sin(0) = sin (L) sin (9) 4 cos (L) cos (0) cos (hgs)
la cual se reduce a la ecuacion 4.8.
cos (hss) = —tan (L) tan (6) (4.8)

Recordando que un angulo solar de 15° corresponde a una hora y que la duracién del
dia equivale al doble del tiempo comprendido entre el mediodia solar y el ocaso, las
horas de luz en funcién de la latitud en el N-ésimo dia del ano se pueden calcular
empleando la ecuacion 4.9

y 2 2
Duracion del dia = (1—5) hss = <E) arc cos [— tan (L) tan (9)] (4.9)
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Figura 4.4: Angulos de inclinacién § y azimut Z, para una superficie no horizontal
[22].

Finalmente, la radiacion solar total incidente sobre una superficie horizontal, paralela
a la superficie terrestre durante el N-ésimo dia del ano H,, puede determinarse, in-
tegrando la ecuacién 4.6 a lo largo del periodo comprendido entre el amanecer y el
ocaso, obteniendo la ecuacion 4.10.

24 N
H, = % % |14 0.033 cos ﬂ
T 365

Thes
180

*[COS(L)cos(a)sm(hssH( >sm(L)sm(5)] (4.10)

en donde el angulo hgs debe ser introducido en grados.

Para hacer uso de las ecuaciones mostradas, es necesario definir el intervalo temporal
y espacial a considerar en el andlisis de la mision EUSO-SPB. Tomando en cuenta
que la ventana de lanzamiento se abrird en marzo y que, aunque los requerimientos
minimos de la misién exigen una duraciéon de 20 dias, el vuelo podria llegar a extenderse
hasta alrededor de los 100 dias, se considerard el periodo comprendido entre los meses
de marzo y julio. Respecto al intervalo espacial, aunque el sitio de lanzamiento se
encuentra cercano a una latitud de 45° S, en las dos campanas previas se han observado
importantes fluctuaciones latitudinales a lo largo del vuelo. La figura 4.5 muestra una
grafica de la latitud de la mision COSI durante su vuelo, partiendo desde Wanaka en
mayo del 2016; durante la primer parte del vuelo descendié hacia latitudes cercanas a
los 60° S y permanecié por arriba de los 20° S hacia el final de su misién.

Baséndose en la trayectoria descrita por COSI, se emplearon las ecuaciones 4.9 y 4.10
para determinar el nimero de horas de luz y la radiacion solar total incidente durante
el dia, para latitudes de —5° a —65° a lo largo del ano. Los resultados se muestran en
las gréaficas 4.6 y 4.7 y, respectivamente; en lineas punteadas se indican el 1° de marzo
y el 22 de junio.
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Como se observa en las graficas, el 1° de marzo es el dia con mayor niimero horas de luz
y radiacion solar incidente dentro del periodo considerado para la mision EUSO-SPB,
mientras que el minimo se encuentra en el 22 de junio, durante el solsticio de invierno
en el hemisferio sur. Asi mismo, se aprecia que durante el 1° de marzo, a pesar de
haber mas horas de luz a una latitud de —45° que a una de —25°, la radiacién solar
incidente es mayor a esta latitud, al encontrarse mas cerca del ecuador.

Flight: 669NT - GPS Latitude: (Degrees)

0
) A
4]
=
4]
=
40—\ e
_ED £, 2, (o) &
%% %% %%?b %}"% “% 0@%% %‘P%
% % % % % % %

Timestamp

Figura 4.5: Latitud de COSI, durante su misién en 2016 [11].

4.2. Albedo

Para determinar la fraccion de albedo a emplear, se consultaron los valores medios
mensuales para marzo y junio de 2015, registrados en la base de datos CERES; parti-
cularmente, se utilizo el dataset SSF1deg, que contiene mediciones mensuales promedio,
con una resolucion espacial de 1x1° para realizar las graficas presentes en las secciones
4.2 y 4.3. La figura 4.8 muestra un mapa del valor medio mensual de albedo en todo el
globo durante el mes de marzo y en la figura 4.9 se encuentra graficada esta fraccién
de albedo promediada en cada latitud. En las figuras 4.10 y 4.11, respectivamente, se
encuentran los valores medios mensuales en el mes de junio.

De manera resumida, en la tabla 4.1 se muestran los valores medios mensuales de
albedo promedio para las latitudes de —5°, —25°, —45° y —65° durante los meses de
marzo y junio.
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Horas de luz a lo largo del ano
para distintas latitudes en el hemisferio sur
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Figura 4.6: Horas de luz diarias a lo largo del ano para latitudes de —5° a —65°.
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Ohserved Top of the Atmosphere Albedo, All-sky conditions, Manthly Mean, March 2015
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Figura 4.8: Albedo medio mensual en marzo de 2015 [58].
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Figura 4.9: Albedo medio mensual en marzo de 2015, promediado latitudinalmente
[58].
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Ohserved Top of the Atmosphere Albedo, All-sky conditions, Maonthly Mean, June 2015
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Figura 4.10: Albedo medio mensual en junio de 2015 [58].
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Figura 4.11: Albedo medio mensual en junio de 2015, promediado latitudinalmente
[58].
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. Albedo medio Albedo medio
Latitud ..
en marzo en junio
—-5° 0.239 0.215
—25° 0.215 0.253
—45° 0.341 0.421
—65° 0.502 0.625

Tabla 4.1: Albedo medio mensual en marzo y junio a latitudes de —5°, —25°, —45° y
—65°. [58]

Flujo ascendente IR | Flujo ascendente IR
Latitud medio en marzo medio en junio
[Wm™? [Wm—?
—5° 238 259
—25° 266 268
—45° 232 215
—65° 203 180

Tabla 4.2: Flujo ascendente IR medio mensual en marzo y junio a latitudes de —5°,
—25°, —45° y —65° [58].

4.3. Flujo ascendente IR

Empleando la misma base de datos [58], y tal como en el caso del albedo, la figura
4.12 muestra un mapa del valor medio mensual de flujo ascendente IR en todo el globo
durante el mes de marzo y en la figura 4.13 se encuentra graficado el valor de este flujo,
promediado en cada latitud. En las figuras 4.14 y 4.15, respectivamente, se encuentran
los valores medios mensuales en el mes de junio.

De manera resumida, en la tabla 4.2 se muestran los valores medios mensuales de flujo
de onda larga promedio para las latitudes de —5°, —25°, —45° y —65° durante los meses
de marzo y junio.
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Ohserved Top of the Atmosphere Longwave Flux, All-sky conditions, Monthly Mean, March 2015
I

g i e |

- - b= --=1--

2 I s st N I P I

~b 20w - - onaw-- |- saew- - - - S0 Q0E 300E--| 800E S00E 12008 - | . 15008 ==

Observed Top of the Atmnsphere Longwave Flux, All-sky condtions, Marthly Means 0% m-2)
1
100 144 188 232 278 320

Figura 4.12: Flujo ascendente IR medio mensual en marzo de 2015 [58].
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Figura 4.13: Flujo ascendente IR medio mensual en marzo de 2015, promediado lati-
tudinalmente [58].
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Ohserved Top of the Atmosphere Longwave Flux, All-sky conditions, Monthly Mean, June 2015
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Figura 4.14: Flujo ascendente IR medio mensual en junio de 2015 [58].
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Figura 4.15: Flujo ascendente IR medio mensual en junio de 2015, promediado latitu-
dinalmente [58].
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4.4. Caso caliente y caso frio

Partiendo de la informacién expuesta en las secciones 4.1, 4.2 y 4.3, se decidi6 definir
los casos extremos caliente y frio a emplear en el modelo térmico de EUSO-SPB, como
se indica en la tabla 4.3.

Parametro Caso caliente Caso frio
Fecha de lanzamiento 1° de marzo 22 de junio
Latitud 45°S 65°S
Radiacion solar normal 1390 1322
[(Wm™
Albedo 0.341 0.625
Fluj dente I
ujo ascendente IR 932 180

[(Wm™]

Tabla 4.3: Definicién de parametros para los casos caliente y frio a emplear en el modelo

térmico de EUSO-SPB.
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Capitulo 5

Modelado térmico empleando el
método de diferencias finitas

En este capitulo se describe la aplicacién del método de diferencias finitas en el analisis
de transferencia de calor. Posteriormente se emplea este método para el desarrollo de
un modelo térmico simplificado, aplicado a una geometria de prueba, para demostrar
el uso de las herramientas a emplear en el modelado de EUSO-SPB.

5.1. Meétodo de diferencias finitas

El método de diferencias finitas o Finite-Difference Method (FDM), se basa en una
aproximacién mediante series de Taylor para simplificar el problema de resolver una
ecuacion diferencial parcial, al de resolver un sistema de ecuaciones algebraicas, ob-
teniendo la soluciéon en puntos discretos del dominio; la discretizacién se efectua di-
vidiendo el dominio en puntos selectos denominados nodos que forman un arreglo
conocido como malla. En la figura 5.1 se muestra el ejemplo de una malla bidimen-
sional, empleando la notaciéon m,n para identificar la posiciéon del nodo dentro del
plano.

m,n+1
n+l— ?
. Aym—l,ﬂ mn \m+1,n
Ay
n-1—
m,n—1
1
y Ax|Ax
|
X m-1 m m+1l

Figura 5.1: Malla bidimensional de diferencias finitas en coordenadas cartesianas [7].
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Para describir la aplicacion de este método a problemas dentro del area de transferencia
de calor, se puede partir de la ecuacion general de conduccion:

orT

P gy = V-(K-VT)+ S (5.1)

En donde:

p = densidad [kgm™?]

K = matriz de conductividad [Wm~!°C™!]
¢, = calor especifico [J kg™ °C™1]

S = término fuente [W m ]

Para el caso de un material homogéneo e isétropo, la conductividad k es independiente
de la direccion y la ecuacién 5.1 puede simplificarse:

oT o*r 0T 9T
pep o = ko + k@yQ + k8z2 +.5 (5.2)

Considerando la notacién mostrada en la figura 5.1 y aplicando el FDM, Las derivadas

‘?;7:5 y % en la ecuacion 5.2, evaluadas en un nodo m,n pueden ser aproximadas
mediante las ecuaciones 5.3.
82T Terl,n + Tmfl,n - 2Tm,n
8172 m,n - (A$)2 (533)
82T Tm,nJrl + Tm,nfl - 2Tm,n
_8y2 o = (Ay)? (5.3b)

Si se considera la ecuacién 5.2 en su caso unidimensional, evaluada en un nodo m, y se
. . 2 . . ., .,
sustituye la derivada ‘275 por su correspondiente aproximacion, se llega a la ecuacion
5.4, agrupando términos.
a,-Z_Ym Tm+1 - Tm Tm—l - Tm

Py = k (Az) +k (Ar)? +S (5.4)

Al multiplicar la ecuacién 5.4 por la unidad de volumen AV = AAzx,
en donde A = AyAz, se llega a:

a,-Tm Tm+1 - Tm Tm—l - Tm
AA = Ak Ak——M—+ 8§ 5.5
P iot Ar Az (5:5)
Definiendo al término % como el acoplamiento conductivo o conductancia G'y notando

que en el lado derecho de la ecuacion 5.5 pc, AAx = C,,, en donde C, es la capacitancia
térmica del nodo m, podemos expresar la ultima ecuacion de la siguiente forma:

oT,,
me - Gm-i—l,m(Tm-i-l - Tm) + Gm—l,m(Tm—l - Tm) + S (56)

En donde G 41,m ¥ Gim—1,m son los acoplamientos conductivos entre el nodo m, y sus
nodos vecinos m + 1 y m — 1, respectivamente. De manera analoga, la transferencia
radiativa de un nodo m + 1 a un nodo m puede expresarse como:

Rm'f'l,m(TifH—l - Tiz) = €m+1Am+1Bm+1,mO_(T?R+1 - Tiln) (57)
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En donde R,,41,, es el acoplamiento radiativo del nodo m + 1 al nodo m y By q1,m €8
el factor de Gebhart, que puede determinarse empleando la ecuacién 2.15. Aplicando
la relacion de reciprocidad dada por la ecuacién 2.16, la ecuacién 5.7 puede reescribirse
como:

Rm+1,m<Tiz+1 - T;ln) = EmAmBm,erl‘7(T;and - Tfn) (5.8)

Adicionando a la ecuacién 5.6 los términos radiativos dados por la ecuacién 5.8, eva-
luados en m + 1y m — 1, se llega a la siguiente ecuacion:

oT,,
A, — Gm+1,m<Tm+1 - Tm) + Gmfl,m(Tmfl - Tm)

ot
+ €mAmBmmi10(Toy — To) + €mAnBmmir10(Th_1 —Th) + S (5.9)

m

C

La ecuacién 5.9 puede generalizarse al caso bidimensional y tridimensional, incluyendo
las contribuciones de todos los nodos vecinos. Evaluando en un nodo ¢ se obtiene la
ecuacion 5.10, la cual contempla las interacciones entre el nodo 7 y los j-ésimos nodos
con los que exista algin acoplamiento conductivo o radiativo; en caso de presentarse
conveccién, la conductancia toma el valor G = h A, donde h es el coeficiente convectivo.

(9T N N
Cigrt = Y Gy(Ti=Tj)+ > Riy(T! =T} + 5 (5.10)

j=1 j=1

5.1.1. Discretizacion temporal

Ademas de la discretizacion espacial que se acaba de describir, es necesario realizar una

discretizacion temporal que permita obtener soluciones para un estado transitorio. Tal
como lo expone Gilmore [52], el término 2L en la ecuacién 5.10 puede ser aproximado

ot
de la siguiente manera:
T(t* 4+ At) — T(t%) oT or

— = 1—f9)——
At eat t*+At+( ) Ot e

(5.11)

En donde t* se refiere a un punto discreto dentro del dominio del tiempo y € es un
parametro que define el tipo de aproximacion empleada en la solucion de la ecuacién
resultante.

Aplicando esta aproximacién en la ecuacion 5.10, se llega a la ecuacion 5.12.

Ti(t + At) — Ti(t) al al
j=1 Jj=1 t*+AL
N N
+(1=0) D> Gi(Ti=T)+> Ry(TI-TH+5| (512
Jj=1 J=1 t*

Esta es la version discretizada en tiempo y espacio de la ecuacion 5.1, obtenida gracias
al FDM, que incluye adicionalmente los efectos radiativos. El parametro 6 puede tomar
un valor de 0 6 1, para emplear un esquema de diferenciacién explicito, forward; o uno
implicito, backward, respectivamente.
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oT

Finalmente, para el caso estacionario = 0 y la ecuacién 5.12 puede simplificarse a

» Bt
la ecuacién 5.13.
N N
> G(Ti—T)+Y Ry(T{-TH+S5=0 (5.13)
j=1 j=1

Método explicito

En este método, el calculo de T’; en el tiempo t*+ At se encuentra solamente en funcién
de los valores conocidos de T; en un tiempo previo t*. El inconveniente de emplear este
esquema es que el avance At debe ser lo suficientemente pequeno para mantener la
estabilidad de la solucién. Para definir el criterio de estabilidad se establece un factor
7 mediante la ecuacién 5.14.
T; = N OZ (514)
> =1 (Gij + Ry)

En donde C; es la capacitancia térmica del i-ésimo nodo y Z;VZI (Gi; + R;;) representa
la suma de todos los acoplamientos conductivos y radiativos de los j-ésimos nodos
conectados a ¢. Para preservar la estabilidad de la solucién At debe ser menor que la
mas pequena constante de tiempo 7; de los i-ésimos nodos que conforman el sistema.

Método implicito

A diferencia del método explicito en donde la temperatura de cualquier nodo en t*+ At
es independiente de las temperaturas de todos los demas nodos del sistema en el mismo
tiempo; en el método implicito, las temperaturas de todos los nodos se encuentra
evaluada en el nuevo tiempo t* 4+ At, originando un sistema de n ecuaciones nodales
que deben ser resueltas simultaneamente. La ventaja que presenta respecto al método
explicito, es que la estabilidad de la solucién puede conservarse, a pesar de emplear
pasos At mayores a las constantes de tiempo 7.

5.2. Software de analisis térmico

Actualmente existen diversos paquetes de computo especializado que permiten realizar
un andlisis térmico completo de un satélite en érbita; Thermal Desktop (TD), Thermica
y ESATAN-TMS son algunos ejemplos de los principales paquetes empleados en la
industria espacial.

Este tipo de software se basa en una representacion matematica del sistema a analizar
mediante una red de nodos en pardmetros concentrados (lumped parameter network),
es decir, cada nodo es considerado un elemento isotérmico caracterizado por una tem-
peratura T'; y una capacitancia térmica C; [29]. En la figura 5.2 se muestra un diagrama
con el procedimiento usualmente empleado al utilizar este tipo de paqueteria.
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Construccion Discretizacion de la
de un MGM geometria en nodos

Calculo de cargas
térmicas externas
e internas

‘ Resolucién de las Construccién
ecuaciones resultantes de un MTM

Figura 5.2: Diagrama del procedimiento a emplear en los software de andlisis térmico
[29].

El Modelo Geométrico Matemdatico (MGM) se refiere a la representacion de la geo-
metria del sistema requerida para el calculo de las cargas térmicas externas y los
factores de intercambio radiativo entre las superficies; mientras que el Modelo Térmi-
co Matemético (MTM) se refiere a la representaciéon matemética de la red de nodos
del sistema, compuesta por las matrices de los acoplamientos conductivos y radiativos
entre los distintos nodos, asi como por los vectores de las cargas térmicas a aplicar.
Ambos elementos dan origen al modelo térmico con el cual es posible estimar la dis-
tribucién de temperaturas en el sistema estudiado.

TD es el paquete de computo empleado para realizar las simulaciones de este trabajo.
Este software permite generar representaciones de objetos en diferencias finitas a partir
de elementos geométricos, integrando las herramientas del entorno grafico de AutoCAD
y un solver denominado SINDA | para la resolucion de los MTMs generados, asi como
el posprocesamiento de los resultados. Con su médulo RadCad, TD permite construir
MGMs para calcular los acoplamientos radiativos del modelo, asi como las cargas
térmicas externas en una 6rbita definida, empleando el método de trazas de Monte

Carlo [40].

Tres tipos distintos de nodos pueden ser utilizados dentro de TD para la generacién
de las redes:

= Nodos difusivos: aquellos que presentan una capacitancia finita; permiten al-
macenar y liberar energia, en funcion de su inercia térmica.

= Nodos aritméticos: aquellos que carecen de capacitancia térmica; responden
instantdaneamente a cualquier excitacion.

= Nodos de frontera: aquellos que presentan una capacitancia infinita; presentan
una temperatura fija determinada.

Los nodos difusivos son el tipo de nodo predeterminado en TD, empleados para la re-
presentacion de cuerpos reales con una capacitancia térmica finita; los nodos aritméti-
cos pueden ser aplicados en el modelado de aquellos elementos que exhiben una capaci-
tancia despreciable en comparacion con el resto del sistema, para simplificar el calculo;
finalmente, los nodos de frontera, tal como lo dice su nombre, pueden ser empleados
para fijar condiciones de frontera en el modelo y suelen ser utilizados para modelar
elementos como el espacio o el aire. En el modelo térmico de EUSO-SPB se usaron
estos tres tipos de nodos.
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5.3. Modelado

Antes de proceder con el andlisis de EUSO-SPB y emplear el software TD directa-
mente, se comenzo por realizar un modelo sencillo, que nos permitiera determinar las
temperaturas en estado estacionario para una geometria simple; esto con la finalidad
de demostrar el uso de las herramientas a emplear en el posterior modelado del teles-
copio. Con este proposito, se escribié un programa en Python que permitiera resolver
la ecuacién 5.13, aplicada a cada uno de los nodos contemplados. Dentro del término
fuente S se incluyeron las cargas térmicas aplicadas, es decir, los flujos radiativos exter-
nos discutidos en el capitulo 4 y la potencia disipada por la electrénica. Considerando
estas contribuciones, la ecuacion toma la siguiente forma:

N N
Wi+ Qe+ Qai + Qe — Z Gii(Ti —1T;) — Z e AioBi; (T —T5) =0  (5.15)

Jj=1 Jj=1

en donde W; es la potencia disipada en el i-ésimo nodo, y Qs;, Qa; ¥ Qe,i son las
cargas térmicas externas por radiacion solar directa, albedo y radiacién planetaria,
respectivamente, las cuales se encuentran dadas por las ecuaciones 5.16.

Qs,i = 0;Gon AiFi_g cos (05,1')

1+ cos(f. ;)
e
1+ cos (0.;)
]

Qa,i = aaiGonAiE—e |:

Qe,i = EiAiO'TeZlF’ife |: (516)
En estas ecuaciones, 0, ; se refiere al angulo de incidencia de la radiacién solar sobre
la i-esima superficie, el cual puede calcularse empleando la ecuacién 4.7; y 6., al
angulo entre la normal a la superficie y el nadir. G, es la irradiacion solar fuera de la
atmosfera sobre un plano normal a la direccién de radiacion en el N-ésimo dia del ano,
la cual puede ser calculada mediante la ecuacion 4.1. F;_. es el factor de vista entre la
superficie y la Tierra, mientras que F;_ es un factor que representa la fraccion de la

superficie expuesta a la radiacién solar; a es la fraccién de albedo. En el caso de @, ;
14-cos (0e ;)

5 , para modelar la radiacién saliente de la Tierra

y Qez se incluye el término
como difusa [22].

Para linealizar los términos T} y T’ se recurrié a la aproximacién descrita por Karam
23], en donde T es sustituida por los dos primeros términos de su expansién en series
de Taylor alrededor de una temperatura inicial Ty, dando por resultado la ecuacién
5.17.

T~ AT3T — 3T, (5.17)
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Empleando esta aproximacién en los términos T4 y T ? de la ecuacion 5.15, se obtiene
la ecuacion 5.18.

N
Wz' + Qs,i + Qa,i + Qeﬂj - Z GZ](TZ — T])

j=1

N
— ) €A By (ATHT; — 3T} — AT T; +3T7)) =0 (5.18)

J=1

Finalmente, desarrollando y agrupando términos, se llega a la ecuacion 5.19, que co-
rresponde a un sistema de N ecuaciones lineales de la forma Ab = ¢ que puede ser
resuelto empleando inversién de matrices o algin otro método conocido.

N N
Wi + Qsz + Qaz + Qez =T, Z Gi; + 4o A;e; T3, Z Bi;
j=1 =1

N N
+ 3 T (Giy + 40 A€ T3 Byj) + 30 Aie; Y By (Thy — Thy) =0 (5.19)

Jj=1 J=1

En la matriz A resultante, los coeficientes a;; de la diagonal principal se encuentran
dados por los términos multiplicando a 7';, mientras que los demds coeficientes a;; se
obtienen a partir de los términos multiplicando a 7T';. El vector ¢ agrupa a los términos
fuente y el vector b contiene a las incégnitas, es decir, las temperaturas de los N
nodos del sistema. Inicializando las temperaturas 7',y a un valor propuesto, el sistema
es resuelto, sustituyendo T por las temperaturas T'; encontradas, e iterando hasta que
la diferencia 0T = T; — T’y sea tan pequena como la tolerancia deseada, convergiendo
a una solucién.

En el apéndice C puede consultarse el cédigo del programa escrito para obtener la
solucion a la ecuacion 5.19, empleando el método descrito.

5.3.1. Modelo en estado estacionario aplicado a una geometria
simple

Para probar el programa escrito y contrastar los resultados producidos empleando
el enfoque semi-analitico con aquellos arrojados directamente por el software TD, se
decidi6 modelar un caso simple: una pequena caja ubicada en una posicién geofrafica
fija, a 35 km de altura.

Geometria

La geometria a modelar consta de una caja cubica de 10 cm de lado, con un resistor en
su cara inferior que disipa una potencia de 5 W. Este arreglo podria ser facilmente im-
plementado para ser probado durante algin vuelo experimental de la plataforma Aton,
actualmente bajo desarrollo en el ICN, y de esta manera, comparar las temperaturas
medidas con la solucién obtenida en estado estacionario.
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Malla

El modelo considerado consta de 6 nodos, un nodo por cada cara de la caja.

Materiales y recubrimientos considerados

Para su implementacién fisica se propone lamina de aluminio de calibre 20 (0.9 mm de
espesor), recubierta con pintura blanca al interior y exterior de la caja.

Cargas térmicas externas

Debido a que la fecha propuesta a analizar en el modelo es el 14 de enero de 2017,
los flujos radiativos externos se definieron, consultando en la base de datos CERES
[58] los valores medios de albedo y flujo ascendente IR para el mes de enero a una
latitud de 20° N. Esta latitud resulta cercana a la ubicaciéon geografica del edificio del
Consejo de Ciencia, Tecnologia e Innovacién de Hidalgo (CITNOVA) (20°6" N, 98°48
O); sitio desde el cual han sido lanzados los vuelos de prueba de la plataforma Atén. La
radiacion solar directa se determiné empleando la ecuacion 4.1 para la fecha referida.

Definicién de casos frio y caliente

Se definieron dos casos extremos:

» Caso caliente: se considera a la caja fija durante el mediodia solar local, es decir,
a un angulo horario de 0°.

= Caso frio: se considera a la caja fija durante la noche, considerando a la radiacion
ascendente IR como la tnica carga térmica externa.

En la tabla 5.1 se muestra un resumen de ambos casos.

Parametro Caso caliente Caso frio
Fecha 14 de enero 14 de enero
Latitud 20° N 20° N
Radiacién solar normal 1411 0
[Wm™?]
Albedo 0.252 0
Fluj I
ujo ascendente IR 970 570
(Wm~?]
Angulo horario 0 0
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Resultados

En la tabla 5.2 se muestran las temperaturas resultantes del modelo semi-analitico
para este caso de prueba; adicionalmente se presentan las temperaturas determinados,
empleando TD. Como se puede observar, los resultados obtenidos por los dos métodos
difieren menos de 0.5 °C para todos los nodos, de lo cual se verifica la correspondencia
entre ambos métodos de solucion; por otra parte, se nota el incremento en la tempe-

ratura de la cara inferior de la caja, debido al resistor modelado.

Temperatura [°C]

N Caso caliente Caso frio
odo
Semi- Thermal Semi- Thermal

analitico Desktop analitico Desktop
Cara inferior 15.04 14.72 —15.48 —15.94
Cara lateral 1 11.59 11.2 —21.39 —21.83
Cara lateral 2 9.39 9.03 —21.4 —21.88
Cara lateral 3 8.99 8.64 —214 —21.89
Cara lateral 4 9.36 8.97 —21.41 —21.91
Cara superior 9.4 9.06 —23.57 —24.03

Tabla 5.2: Resultados del modelo de prueba en estado estacionario.

Tras haber demostrado el uso de las técnicas semi-analiticas, empleando FDM, se
procedio a aplicarlas en la primera aproximacion al modelado térmico de EUSO-SPB,
que se encuentra descrita en el siguiente capitulo.
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Capitulo 6

Modelo térmico de EUSO-SPB

En este capitulo se comienza por describir la metodologia empleada. Posteriormen-
te se presentan los resultados en estado estacionario de un modelo simplificado del
instrumento, empleando las técnicas semi-analiticas discutidas en el capitulo anterior.
Finalmente, se describe el desarrollo de un modelo numérico més detallado, empleando
Thermal Desktop, que permita obtener soluciones en estado estacionario y transitorio,
para simular el vuelo.

6.1. Metodologia

Si bien, los alcances de este trabajo no se extienden hasta la definicién de un sistema de
control térmico del instrumento, la metodologia empleada se basa en aquella expuesta
por Gilmore [52] para el disefio térmico de satélites y vehiculos espaciales. En la figura
6.1 se muestra un diagrama ilustrando la metodologia usada.

A continuacién se describen los distintos procesos o etapas que participan de dicha la
metodologia.

6.1.1. Definicién del objetivo e identificacién de requerimien-
tos y restricciones

Tal como se comentd en el capitulo 1, el objetivo de este trabajo es desarrollar un
modelo térmico que permita estimar el comportamiento que podria exhibir el instru-
mento, para contribuir a la definicién de la arquitectura térmica, es decir, a la seleccién
de una configuraciéon que permita preservar la temperatura de los sistemas dentro de
su rango operativo durante el vuelo. Con este propdsito, es necesario identificar los
requerimientos y restricciones que guien su realizacion.

Con base en las especificaciones técnicas de los componentes y la experiencia previa
durante la integracién y pruebas del instrumento, se identificaron los requerimientos
térmicos de los distintos sistemas considerados en el modelo de EUSO-SPB.
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Definicién del objetivo
e identificacion
de requerimientos
y restricciones

Datos de entrada

= Geometria

= Propiedades l
termo-fisicas Definicién del

= Modos operativos enfoque/estrategia

= Ambiente térmico a emplear

Construccion de

Configuracion inicial

un modelo térmico
Resultados
Parametros de diseno
{Son aceptables los resultados? No . .,
Nueva configuracion

.Se ha cumplido el objetivo?

St

Configuracién final

Figura 6.1: Diagrama de la metodologia empleada.

Los intervalos en la tabla 6.1 indican los rangos de temperatura permisibles dentro de
los cuales pueden operar los distintos sistemas del instrumento; en el caso de la méca-
nica y la optica no se ha identificado un rango operativo definido. Para las baterias, si
bien el fabricante asegura su operacién por arriba de los —40°C, la capacidad de éstas
se encuentra en funcién de la temperatura, por lo que, a diferencia de la electronica,
resulta mas complejo identificar un requerimiento. En este trabajo se buscé preser-
var la temperatura de estos elementos por arriba de los 0°C, estimando la potencia
adicional requerida para hacerlo.

Asi mismo, se identificaron las siguientes restricciones que guiaron el presente estudio:
= La ubicacion de los sistemas electronicos no puede ser modificada.

= El uso de aislantes en el instrumento no debera impedir su libre desplazamiento
al interior del exoesqueleto.

= Se dard prioridad a elementos de control térmico pasivo.

= El instrumento debera encontrarse desacoplado conductivamente del mddulo
SIP.
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Rango operativo de
Sistema temperatura
°C]
DP —30- 50
PDM 0-50
AN-D —30- 50
IR-C —40 - 85
Mecanica Z
()ptica -
Potencia (Baterias) _ 40" - 45

Tabla 6.1: Rangos operativos de temperatura identificados para los sistemas de EUSO-
SPB.

6.1.2. Enfoque empleado

La estrategia empleada para atacar el problema consistié en el uso de herramientas
semi-analiticas para obtener soluciones en estado estacionario de una configuracién
bastante simplificada del instrumento. Tras este primer acercamiento, se desarrollé un
modelo numérico méas detallado, auxiliandose de TD. Utilizando este modelo numérico,
se obtuvieron soluciones para los casos extremos en estado estacionario y transitorio
durante 20 dias de vuelo, realizando simulaciones paramétricas para identificar la sen-
sibilidad del modelo ante la modificacién de algunas variables evaluadas. Asi mismo,
se exploraron algunas propuestas referentes al uso de aislantes y recubrimientos su-
perficiales, en un proceso iterativo, para contribuir a la definicion de la arquitectura
térmica del instrumento.

6.1.3. Construccion del modelo térmico

Recordando la seccion 5.2, un modelo térmico se encuentra compuesto de un MGM,
para el calculo del intercambio radiativo entre las superficies, y de un MTM, para la
prediccion de las temperaturas. Para la construccién de estos modelos es necesario
contar con ciertos datos referentes a la geometria y modos operativos del instrumento
o vehiculo, asi como al ambiente térmico al que se vera expuesto durante su misién
y las propiedades épticas y termo-fisicas a modelar. Con esta informacion es posible
generar una configuracién inicial a estudiar.

En el caso de EUSO-SPB, la configuraciéon inicial de la que se partié corresponde
a aquella empleada durante el vuelo en Timmins en 2014, adaptada al nuevo vuelo
planeado para Wanaka.

I Aunque el fabricante asegura el funcionamiento de las baterfas por arriba de los —40°C, su
capacidad se ve disminuida por un descenso en su temperatura. En este trabajo se buscé mantener
una temperatura minima de 0°C en estos elementos.
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6.1.4. Analisis de resultados y proceso iterativo

Los resultados arrojados por el modelo térmico comprenden distribuciones de tempe-
ratura y flujos de calor. Tras analizar estos resultados es necesario determinar si se
han cumplido los objetivos planteados. En caso negativo, se debera proceder a generar
una nueva configuracién propuesta, considerando algunos parametros de diseno, tales
como los recubrimientos superficiales y aislantes a emplear, el arreglo geométrico de los
componentes del instrumento o el uso de otros elementos de control térmico; en caso
afirmativo, se habrd identificado una configuracion final y con esto habra terminado
la iteracion.

En el caso de EUSO-SPB, al haberse identificado como requerimientos térmicos so-
lamente las temperaturas en algunos de los sistemas, el criterio para determinar si
una configuracion es valida o no dependera de si estas temperaturas se encuentran
dentro del rango operativo y si con esta configuraciéon no se ha violado alguna de las
restricciones identificadas.

Es importante recalcar el hecho de que los alcances de este trabajo no se extienden
hasta el diseno de un sistema de control térmico para el instrumento; los resultados
obtenidos permitiran auxiliar a la definicién de la arquitectura térmica, y por consi-
guiente la arquitectura mecanica de EUSO-SPB.

6.2. Modelo simple

En este primer modelo se emplearon las técnicas semi-analiticas descritas en el capitulo
anterior para obtener soluciones en estado estacionario. Los resultados obtenidos fueron
contrastados con aquellos arrojados por el software TD, considerando una geometria
bastante simplificada del instrumento, basada en el modelo CAD provisto por los
colaboradores encargados de la mecéanica del telescopio.

6.2.1. Definicién de casos frio y caliente en estado estacionario

Dentro del enfoque a emplear se contempld la determinacion de soluciones en estado
estacionario para obtener una primera estimacion del rango de temperaturas a esperar
durante las simulaciones en estado transitorio. Las simulaciones en estado estacionario
fueron implementadas, aplicando como condiciones de frontera los valores de las cargas
térmicas externas expuestas en el capitulo 4.

Se contemplaron los siguientes dos escenarios:

= Caso caliente: se considera al instrumento fijo durante el mediodia solar local
del 1° de marzo, a una latitud de de 45° S, empleando los pardmetros correspon-
dientes y el consumo de potencia del modo operativo diurno.

= Caso frio: se considera al instrumento fijo durante la noche del 22 de junio, a
una latitud de 65° S, empleando los parametros correspondientes y el consumo
de potencia del modo operativo diurno.
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En la tabla 6.2 se resumen las caracteristicas y cargas térmicas empleadas en cada
caso.

Parametro Caso caliente Caso frio
Fecha 1° de marzo 22 de junio
Latitud —45° —65°
Radiacién solar normal 1390 0
[(Wm~?]
Albedo 0.341 0
Fluyj I
ujo ascendente IR 599 180
[(Wm~?]
Angulo horario 0 0

Tabla 6.2: Definicion de los casos caliente y frio en estado estacionario para el modelo
térmico de EUSO-SPB.

6.2.2. Geometria

La geometria de este modelo incluye sélo algunos elementos del instrumento, como las
paredes de su estructura mecanica, divididas en dos secciones, tal como se discutié
en el capitulo 6: Instrument Booth y Optics Bench. También se contemplan la placa
superior o radiador, la placa vertical que funge de soporte a la electrénica y los tres
racks en los que se encuentran divididos los sistemas electrénicos del instrumento: DP,
PDM y AN-D. Asi mismo, se consideré también a SIP.

En la figura 6.2 se muestran un par de imégenes del modelo CAD representativo de la
geometria considerada; en la figura 6.3, un esquema simplificado de los acoplamientos
conductivos y radiativos modelados.

6.2.3. Malla

El modelo considerado consta de 24 nodos: un nodo por cada rack de la electrénica,
la placa vertical, el radiador y SIP; en el caso de las paredes del instrumento, éstas se
modelaron empleando nodos distintos en las superficies opuestas para poder emplear
distintos recubrimientos en las caras interiores y exteriores del telescopio. Finalmente,
se incluy6 un nodo de frontera para modelar la radiacién hacia el espacio.
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Figura 6.2: Modelo CAD de la geometria empleada en el modelo simple.(a) Vista
exterior de la géndola; (b)Vista interior de IB.
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Figura 6.3: Esquema de los acoplamientos térmicos en el modelo simple.
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Elemento Material Recubrimiento Recub?imiento
cara externa cara interna
AN-D aluminio 6061 aluminio no pulido -
DP aluminio 6061 aluminio no pulido -
Paredes IB Fibrelam® pintura negra
Paredes OB Fibrelam® pintura roja pintura negra
PDM aluminio 6061 aluminio no pulido -
SIP aluminio 6061 pintura blanca -
Radiador aluminio 6061 aluminio no pulido
Placa vertical aluminio 6061 aluminio no pulido

Tabla 6.3: Materiales y propiedades épticas asignadas en el modelo simple.

6.2.4. Materiales y propiedades 6pticas

Aunque la seleccién de propiedades termo-fisicas no tiene efecto alguno en la solucién
de este modelo, al considerarse sélo el estado estacionario en el programa; en caso de
que se llegara a extender su funcionalidad para determinar soluciones en el transitorio,
los materiales a incluir se encuentran mostradas en la tabla 6.3.

En esta tabla se incluyen también las propiedades épticas asignadas a las superfi-
cies, basandose en la configuraciéon empleada en EUSO-Balloon durante su vuelo en
Timmins.

Para consultar todas las propiedades épticas y termo-fisicas de los materiales y recu-
brimientos empleados en este trabajo, se remite al apéndice A.

6.2.5. Acoplamientos conductivos y radiativos
Conductancia
La Conductancia Térmica de Contacto (CTC) se define como la razén del flujo de calor

a la caida de temperatura en una interfaz entre dos superficies; se encuentra dada por
la ecuacién 6.1 y su inverso se conoce como resistencia térmica de contacto R..

Q
[ 6.1
AAT (6.1)
En donde:
h. = conductancia térmica de contacto [Wm=2°C™!]
() = tasa de transferencia de calor [W]
A = 4rea transversal [m?|

AT = diferencia de temperaturas en la interfaz [°C|

Este fenomeno se origina debido a la reduccion en la superficie neta de contacto debido
a irregularidades en la superficie, tal como se representa en la figura 6.4.
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La conductancia térmica de contacto es un fenémeno que depende de varios factores
como la presién de contacto, el acabado superficial de las superficies y su rugosidad,
asi como de las propiedades mecanicas de los solidos en contacto, el medio presente en
la interfaz, e incluso la temperatura media en ésta.

Aunque desde la mitad del siglo pasado este problema ha sido ampliamente estudiado,
desarrollandose varios modelos analiticos para intentar estimar la resistencia térmica
en una interfaz mecanica, no existe ningin modelo universal capaz de predecir este
valor para la interfaz entre cualesquiera superficies [52], y una estimacién més fiable
requiere de una caracterizacién experimental.

En este modelo se ha empleado una conductancia de 500 Wm~=2°C~! para todas las
interfaces mecanicas presentes; valor que se reporté fue empleado para la mayoria de

las interfaces en el modelo de EUSO-Balloon [43].

Heat Flux

aa —H —

Temperature

Distance

Figura 6.4: Representacion esquematica del flujo de calor a través de dos superficies
en contacto y la caida de temperatura en la interfaz [29] [27].

Factores de Gebhart

Debido a la dificultad que implicaria determinar analiticamente los factores de inter-
cambio radiativo para todas las superficies consideradas al interior del instrumento,
se utilizo TD para estimar estos factores, empleando el modelo CAD mostrado en la
figura 6.2.

6.2.6. Consumo de potencia en la electrénica

Los valores estimados de potencia disipada por los sistemas dentro del compartimiento
de la electronica se muestran en la tabla 6.4; estos fueron provistos por la colaboracién
y se distinguen entre dos modos operativos distintos entre el dia y la noche, cuando se
lleva a cabo la observacion. Para este modelo en estado estacionario, se considerd sélo
el menor consumo de potencia, correspondiente al modo operativo diurno.
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. Potencia durante el dia Potencia durante la noche
Sistema
(W] (W]
AN-D 5 5.5
DP 32 32
PDM 2 14

Tabla 6.4: Potencia disipada por la electronica del instrumento.

6.2.7. Resultados en estado estacionario

Tomando en cuenta las definiciones de los casos frio y caliente de la subseccion 6.2.1 se
obtuvo la solucién en estado estacionario para el instrumento a su altura de flotacion.
Si bien, estos resultados no son del todo representativos del comportamiento real que
podria exhibir el instrumento, debido a la evolucién de las cargas térmicas a las que se
vera expuesto a largo del dia, permiten estimar las mayores y menores temperaturas
que podrian llegar a esperarse.

En la tabla 6.5 se muestran las temperaturas resultantes para los nodos del modelo,
usando el programa escrito, asi como la solucién obtenida para un modelo equivalente
empleando TD. En la notacién empleada en la tabla, para los nodos de los grupos 1B
y OB se indica la orientacién de las superficies, (sur, norte, este, oeste), tal como se
ejemplifica en la figura 6.5, y si se trata de las superficies interiores o exteriores del
instrumento.

Figura 6.5: Representacion conceptual de la notacion empleada para distinguir la orien-
tacion de las superficies en el modelo térmico de EUSO-SPB.

Como se puede apreciar, los resultados obtenidos mediante el modelo semi-analiti-
co y aquellos arrojados por TD no difieren demasiado, siendo la diferencia entre las
temperaturas menor a 5°C para la mayoria de los nodos.
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Temperatura [°C|
N Caso caliente Caso frio
odo
Semi- Thermal Semi- Thermal
analitico Desktop analitico Desktop

AN-D 23.31 24.9 —69.72 —65.14
Placa vertical 23.28 24.86 —69.78 —65.21
DP 23.66 25.25 —69.37 —64.79
IB sur exterior 9.4 8.44 —72.18 —68.08
IB sur interior 12.19 14.99 —72.15 —67.12
IB este exterior 14.14 14.99 —72.18 —68.12
IB este interior 14.14 13.5 —-72.13 —67.16
IB norte exterior 15.21 17.98 —72.18 —68.11
IB norte interior 53.56 53.84 —72.15 —67.15
IB oeste exterior 26.84 29.84 —72.18 —68.09
IB oeste interior 14.14 13.35 —72.13 —67.14
OB sur exterior 3.7 —2.93 —-72.97 —68.5
OB sur interior 3.44 9.49 —72.97 —66.95
OB este exterior 0.65 1.64 —72.97 —68.56
OB este interior 5.99 12 —72.97 —66.98
OB norte exterior 27.8 29.31 —72.97 —68.47
OB norte interior 15.72 21.74 —72.96 —66.94
OB oeste exterior 0.66 1.84 —72.97 —68.51
OB oeste interior 6.01 12 —72.96 —66.95
PDM 23.29 24.84 —69.71 —65.14
Radiador 22.5 23.96 —70.82 —66.27
SIP —7 —6.81 —73.29 —73.27

Tabla 6.5: Resultados del modelo simple de EUSO-SPB en estado estacionario.

En el caso de algunos nodos como el que representa a SIP, las temperaturas son muy
semejantes; mientras que en el caso de los nodos asociados a los elementos internos del
instrumento, esta diferencia resulta ser mayor. Este hecho parece indicar la dificultad
de modelar mediante las técnicas semi-analiticas descritas las cargas térmicas a aplicar
a los elementos internos del instrumento, en comparaciéon con el método de trazas de
Monte Carlo empleado por TD. Sin embargo, una vez més, la comparaciéon de ambas
soluciones muestra la correspondencia entre ambas herramientas computacionales para
problemas simples. Partiendo de estos resultados, al contar con un punto de referencia
con respecto a las temperaturas a esperar, se procedio a utilizar TD para desarrollar
un modelo con un mayor nivel de detalle.
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6.3. Modelo detallado

En esta seccién se describe la configuracion inicial del instrumento de la cual se partid,
presentando los resultados obtenidos. Asi mismo, se describe el modelado de los nuevos
elementos del sistema de potencia a implementar en el instrumento.

6.3.1. Definicién de casos frio y caliente en estado transitorio

Para definir los escenarios a simular en estado transitorio, se empleé el moédulo Rad-
Cad de TD, el cual permite determinar las cargas térmicas externas sobre un satélite
en orbita. Si bien, los globos estratosféricos no describen una trayectoria periédica que
pueda clasificarse como una érbita, el software permite definir posiciones discretas en
las cuales calcular los flujos radiativos; introduciendo una serie de puntos conformados
por las coordenadas geogréficas (latitud y longitud), altitud, fecha y hora, es posible
modelar la trayectoria del cuerpo en estudio. En este trabajo, al desconocerse la tra-
yectoria que podria describir el globo durante el vuelo, se decidié simplificar el analisis
al considerar al instrumento en una posicion geogréfica fija durante toda la simulacion
y calculando las cargas térmicas en posiciones discretas cada 2 horas, durante 20 dias,
definiendo el ambiente térmico con base en los parametros de la tabla 4.3.

En la figura 6.6 se muestra la representacién grafica del escenario definido en TD para
los casos frio y caliente.

(a) Caso caliente (b) Caso frio

Figura 6.6: Representacion grafica de los escenarios para el célculo de cargas térmicas
radiativas en TD, vistos desde el punto vernal.

En el caso caliente, el instrumento es lanzado el 1° de marzo a (45° S, 169°9" E) y en
el caso frio, el 22 de junio a (65° S, 169°9" E); la longitud de 169°9" E corresponde a
la ubicacion de Wanaka, Nueva Zelanda. La temperatura inicial del instrumento para
el caso caliente es de 21°C; para el caso frio, de 1°C. Estos valores corresponden a
la temperatura maxima promedio y minima promedio reportadas en Wanaka para los
meses de marzo y junio, respectivamente, durante 2015 [8].
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En ambos escenarios, el instrumento despega al amanecer desde el nivel del mar, de-
terminandose la hora a emplear, utilizando la calculadora solar de la National Oceanic
and Atmospheric Administration (NOAA) [35].

Al centrarse la atencion de este trabajo en el comportamiento que podria exhibir el
instrumento durante su vuelo de larga duracion, el estudio se enfoco en el ambiente
térmico al que se encontraria expuesto el instrumento una vez alcanzada su altura
maxima; sin embargo, para modelar el ascenso se consideré una velocidad constante
de 5ms™!, con la cual se alcanzaria una altura de flotacién de 35 km tras poco més de
dos horas. Por esta razén, durante esta parte de la simulacién, se refind ligeramente
el modelo, evaluando las cargas térmicas cada 15 minutos, hasta alcanzar su altura
maxima. Durante todo el escenario se considerd conveccion natural en las superficies
exteriores del instrumento, empleando las propiedades de la US Standard Atmosphere
1976 [36], para una altitud de 35 km:

= Pum = 600 Pa
® Lagtm — —36°C

En la figura 6.7 se muestran las graficas de los perfiles de presion, temperatura y
densidad segtn la atmosfera estandar. Por otra parte, un estudio mas detallado del
instrumento durante su ascenso requeriria refinar la resolucion temporal y considerar
los efectos de convecciéon forzada.

US Standard Atmosphere 1976
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Figura 6.7: Perfiles de presién, temperatura y densidad para la US Standard Atmosp-
here 1976 [36].
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6.3.2. Geometria

En esta primera configuracién del modelo numérico, se empled la geometria propuesta
en el modelo simple, refinando la malla e incluyendo algunos de los elementos que se
habian omitido, tal como el arreglo de lentes y el exoesqueleto del telescopio, basandose
en el modelo CAD del instrumento. En la figura 6.8 se aprecia una vista del modelo
inicial en TD.

Figura 6.8: Modelo inicial de EUSO-SPB en TD.

A continuacion se describen brevemente cada uno de los elementos considerados.

Instrument Booth

La geometria empleada para modelar el compartimiento de la electronica es basicamen-
te la misma que se utilizé en el modelo simple, tomando en cuenta algunos detalles de
la placa de soporte de la electronica (vertical plate) y el radiador o placa superior (top
plate), para obtener una representacion mas cercana al modelo CAD del instrumento.
En la figura 6.9 se muestran un par de vistas de su modelo en TD.

Optics Bench

En este caso, ademas de las paredes de la estructura, se incluyeron las lentes y sus mon-
turas, empleando una geometria simplificada. En la figura 6.10 se aprecia su modelo
en TD.
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Figura 6.9: Modelo de Instrument Booth en TD.
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(b) Vista interior

Figura 6.10: Modelo de Optics Bench en TD.
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SIP

Debido a que no se tenian mayores detalles acerca de este componente, se continud
modelando como un bloque. Por indicaciones de CSBF se incluird una placa de triplay
entre SIP y el instrumento, la cual tiene por objetivo aislar ambos sistemas y que
fungird como una interfaz térmica entre la carga 1til y el médulo de CSBF; esta placa
ha sido considerada en la geometria.

En la figura 6.11 se muestra una imagen del médulo SIP en el modelo.

PLACA
TRIPLAY

Figura 6.11: Modelo de SIP en TD.

Exoesqueleto

El exoesqueleto (frame), fue modelado, basdndose en el modelo CAD, considerando
su interfaz mecanica con el radiador del instrumento. En la figura 6.12 se muestra una
imagen del modelo del exoesqueleto y la cdmara IR montada en su parte inferior.

EXOESQUELETO

Figura 6.12: Modelo del exoesqueleto en TD.
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6.3.3. Malla

Para determinar el tamano de malla a utilizar, se obtuvieron soluciones en estado
transitorio para 10 dias de vuelo, empleando 5 mallas distintas: 1360, 1888, 2476, 2849
y 3356 nodos; en la figura 6.13 se muestran algunas vistas del modelo empleando la
malla mas burda y la mas fina, respectivamente.

4

) 1360 nodos

’

Figura 6.13: Vistas del modelo en TD de la malla méas burda y la més fina considerada.

) 3356 nodos

Comparando los resultados obtenidos en algunos elementos de interés en el modelo,
como la electrénica, se decidié proseguir con la malla de 2849 al observar que para los
nodos representando a AN-D, DP y PDM, la diferencia de temperaturas entre ésta y
la de 3356 nodos resulté ser menor a 1°C.

En las gréaficas de la figura 6.13 se muestran las temperaturas de DP, empleando las 5
mallas consideradas para los casos caliente y frio, para una temperatura inicial de 20 °C.
Se aprecia que la solucion se asemeja a una senoide, representando el comportamiento
producido por las excursiones dia-noche y que a medida que la malla es refinada, la
amplitud de la solucién, asi como la diferencia de temperaturas entre los modelos con
distinto tamano de malla se reduce gradualmente.
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Figura 6.14: Temperatura de DP para 10 dias de simulaciéon, empleando distintos
tamanos de malla.
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6.3.4. Materiales y propiedades 6pticas

Los materiales y propiedades asignadas en esta version inicial del modelo numérico
son las mismas que las descritas en la tabla 6.3 para el modelo simple; en la tabla
6.6 se muestra la version extendida, considerando los nuevos elementos incorporados
al modelo. En el caso de las lentes se encuentran fabricadas en PMMA, un material
mayormente transparente en el espectro UV y visible, que fue posible modelar en TD,
asignando el correspondiente valor de transmitancia.

Las propiedades épticas de estos materiales pueden ser consultadas en el apéndice A.

Elemento Material Recubrimiento Recubf“imiento
cara externa cara interna
AN-D aluminio 6061 aluminio no pulido -
DP aluminio 6061 aluminio no pulido -
Exoesqueleto aluminio 6061 aluminio no pulido -
Paredes IB Fibrelam® pintura negra pintura negra
IR-C Styrofoam® pintura blanca -
Lentes PMMA PMMA PMMA
Monturas fiberglass pintura negra pintura negra
Paredes OB Fibrelam® pintura roja pintura negra
PDM aluminio 6061 aluminio no pulido -
Placa triplay triplay pintura blanca
SIP aluminio 6061 pintura blanca -
Radiador aluminio 6061 aluminio no pulido
Placa vertical aluminio 6061 aluminio no pulido

Tabla 6.6: Materiales y propiedades 6pticas asignadas en el modelo numérico.

6.3.5. Acoplamientos conductivos

Se continud utilizando una conductancia térmica de contacto de 500 Wm=2°C~! apli-

cada a todas las interfaces mecanicas, incluyendo el contacto entre los nuevos elemen-
tos, como las interfaces entre el exoesqueleto y el radiador.
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6.3.6. Resultados en estado estacionario

Empleando la definicion de caso caliente y frio en estado estacionario, descrita en la
subseccién 6.2.1, se obtuvieron las soluciones para el modelo. TD ofrece la opcién
de simular el giro del instrumento alrededor del zenit, para obtener una distribucién
homogénea de las cargas térmicas externas sobre las paredes del instrumento; esta
opcion fue empleada para estimar una solucion mas representativa del comportamiento
que podria exhibir el telescopio, al no contar con un sistema de control de orientacion.

En las figuras 6.15 y 6.16 se muestran algunas vistas del campo de temperaturas del
modelo, para los casos caliente y frio, respectivamente; al ser la electronica el principal
sistema que puede verse afectado por aspectos térmicos, la atencion se centrard en
estos elementos. En la tabla 6.7 se muestran las temperaturas medias resultantes de
los componentes dentro del compartimiento de la electrénica.

Elemento Temperatura [°C]
Caso caliente Caso frio
AN-D 35.5 —53
DP 43.6 —44
PDM 40 —50
Placa vertical 38.6 —49.5
Radiador 31 —57.6
Paredes IB 28.3 —62.8

Tabla 6.7: Resultados del modelo numérico en estado estacionario para su configuracion
inicial.

Como se aprecia en las figuras 6.15, existe una considerable diferencia de temperaturas
entre las paredes de Instrument Booth y de Optics Bench en el caso caliente, debida
principalmente a la potencia disipada por la electronica y a que las superficies externas
del compartimiento de la electrénica se encuentran recubiertas por pintura negra, con
una mayor absortividad solar que la pintura roja empleada en el resto de la estructura.
De los resultados numéricos de la tabla 6.7 se puede observar la gran diferencia de
temperaturas que se exhibe entre los casos extremos frio y caliente y que brindan
un intervalo entre el cual podrian situarse las temperaturas esperadas en el estado
transitorio.
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Figura 6.15: Campo de temperaturas del modelo inicial para el caso caliente.

84



o | | |

I~ o 4 f

VR A (O O = YO o s RO -

o 3

Temperoture [*C]

{=75
[emperature [*C]

TR I

Nade =0

70
&0

ANNEENNT 1§

R s M

5

P
lemperoturse [7C]
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6.3.7. Estudio paramétrico: recubrimientos superficiales, ais-
lantes y conductancia térmica en las interfaces mecani-
cas

Partiendo de la presente configuracion y tomando en cuenta las restricciones presentes
respecto a la geometria y la potencia disipada por la electronica, se exploraron algunos
parametros que podrian tener una importante influencia en la solucién: las propiedades
Opticas del recubrimiento superficial empleado, el espesor de aislante en algunas de
las superficies expuestas y la conductancia térmica de contacto en algunas de las
interfaces mecanicas. A continuacién se presenta un breve analisis del comportamiento
del instrumento al variar estos parametros para el estado estacionario.

Recubrimiento superficial

En su configuracién inicial, las paredes exteriores de Instrument Booth se encuentran
cubiertas por pintura negra, un recubrimiento con una alta absortividad y emisividad.
Se probdé modificar este acabado, empleando pintura blanca y pintura roja; la misma
pintura aplicada a las paredes de Optics Bench. Asi mismo, se explor6 el uso de re-
cubrir las paredes de mylar aluminizado, material usualmente empleado en las cargas
estratosféricas, de 0.15mil (milipulgadas) de espesor. En la tabla 6.8 se muestra una
comparacion de las propiedades radiativas de estos acabados superficiales.

Recubrimiento o € afe
Pintura negra 0.98 0.91 1.077
Pintura roja 0.46 0.9 0.511
Pintura blanca 0.26 0.88 0.289
Mylar aluminizado 0.15 mil 0.14 0.28 0.5

Tabla 6.8: Comparacion de las propiedades opticas de algunos recubrimientos consi-
derados.

En la figura 6.17 se aprecian los campos de temperatura del modelo, con los nuevos
recubrimientos aplicados, para el caso caliente y en la tabla 6.9 se indican las tempe-
raturas medias resultantes en algunos puntos de interés.
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Figura 6.17: Campo de temperaturas del modelo inicial para el caso caliente, emplean-
do distintos recubrimientos superficiales.
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Temperatura [°C|

Elemento Caso caliente Caso frio
Negra | Roja | Blanca | Mylar | Negra | Roja | Blanca | Mylar
AN-D 35.5 17.8 11.8 22.2 —b3 | —=52.9 | —53.1 | —48.7
DP 43.6 26 20.1 30.4 —44 | —44.1| —44.2 | —39.8
PDM 40 20.4 14.5 24.8 —50 —50 —50.1 | —45.8
Placa vertical | 38.6 21 15.1 25.4 —49.5 | —49.5 | —49.6 | —45.3
Radiador 31 15.2 9.3 20.2 —57.6 | =57.6 | —=57.7 | —53.5
Paredes IB 28.3 9.1 —2.2 11.4 —62.8 | —62.9 | —62.8 | —56.6

Tabla 6.9: Resultados en estado estacionario para distintos recubrimientos superficiales
considerados.

Aislantes

Ademas del uso de recubrimientos superficiales, otro método para modificar el inter-
cambio térmico entre el instrumento y el ambiente es el uso de algin aislante en las
superficies expuestas al exterior. En este caso, se exploré el uso de Styrofoam®, una
espuma aislante usualmente empleada en vuelos a bordo de globos estratosféricos, so-
bre las paredes laterales de Instrument Booth. Considerando el caso en el que tanto las
superficies externas del compartimiento de la electrénica y del aislante se encontraran
recubiertas por pintura blanca, se realizaron simulaciones paramétricas para observar
el efecto del espesor del aislante sobre la temperatura de la electrénica. En la figura
6.18 se muestran las temperaturas de DP, AN-D y PDM en funcién del espesor del
aislante sobre las paredes de IB.

Se observa que el rodear el compartimiento de aislante podria brindar un alza en la
temperatura de la electronica, la cual resulta ser particularmente significativa en el
caso caliente.

Contactos térmicos en las interfaces

Al prescindir de la conveccién al interior del instrumento, la conduccion se convierte
en el principal mecanismo de transferencia de calor dentro del compartimiento de
la electrénica; tomando esto en cuenta, se realizaron simulaciones paramétricas para
observar el efecto de la variacién en la conductancia térmica de contacto en las distintas
interfaces mecanicas de IB sobre la temperatura de la electronica. Las 3 interfaces que
se identificaron podrian influir importantemente son las siguientes:

s Racks de la electronica-Placa vertical
» Placa vertical-Radiador
» Radiador-Exoesqueleto

En las graficas 6.19, 6.20 y 6.21 se muestran las temperaturas en estado estacionario de
PDM, DP y AN-D en funcién de los conductancia térmica de contacto en las interfaces
mencionadas, considerando pintura blanca como recubrimiento exterior de IB.
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Temperatura de la electrénica en funcién del espesor
de aislante alrededor de IB, estado estacionario

Caso caliente Caso frio

Temperatura [°C]

59

Espesor [cm]
|[— anD — pP — PDM|

Figura 6.18: Temperatura de la electrénica en funcion del espesor de aislante alrededor
de IB, para el estado estacionario.

Temperatura de la electréonica en funcién del contacto
electronica - placa vertical, estado estacionario
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Figura 6.19: Temperatura de la electronica en funcién de la conductancia térmica de
contacto en la interfaz racks-placa vertical, para el estado estacionario.
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Temperatura de la electrénica en funcién del contacto
placa vertical - radiador, estado estacionario

Caso caliente Caso frio

Temperatura [°C]
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Figura 6.20: Temperatura de la electronica en funcion de la conductancia térmica de
contacto en la interfaz placa vertical-radiador, para el estado estacionario.

Temperatura de la electréonica en funcién del contacto
radiador - exoesqueleto, estado estacionario
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Figura 6.21: Temperatura de la electronica en funcién de la conductancia térmica de
contacto en la interfaz radiador-exoesqueleto, para el estado estacionario.
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De las figuras se observa que al disminuir el valor del contacto entre las interfaces
electrénica-placa vertical y placa vertical-radiador puede generarse un alza significa-
tiva en las temperaturas de la electrénica durante la noche, principalmente en DP al
ser el elemento que mayor potencia disipa; sin embargo, se presentaria el mismo efecto
durante el dia lo que podria ocasionar que se excediera el rango operativo de los com-
ponentes. Por otra parte, en el caso del contacto para la interfaz radiador-exoesqueleto,
si bien se tiene el mismo efecto durante la noche, durante el dia la temperatura en la
electrénica podria disminuir ligeramente al reducir el contacto; esto originado por las
altas temperaturas que podrian alcanzarse durante el dia en el exoesqueleto debido a
la alta relacién «/e que exhibe el aluminio del que esté fabricado; por esta razén se
recomendaria aplicar algiin recubrimiento en esta estructura.

De lo anterior se puede observar que para las interfaces entre la electréonica-placa
vertical y placa vertical-radiador un buen contacto térmico es deseable para poder
disipar la potencia y evitar una alza excesiva de las temperaturas en los componentes;
mientras que en el caso de la interfaz radiador-exoesqueleto, disminuir en la medida
de lo posible este contacto podria contribuir a aumentar la temperatura durante las
noches sin el riesgo de elevarlas demasiado durante el dia.

Tomando en cuenta este pequeno analisis, se proseguié a iterar, modificando algunas
de estas variables, para estudiar algunas propuestas de configuracién que permitirian
preservar la temperatura de la electronica dentro de su rango operativo, tal como se
expone en el siguiente capitulo.

6.4. Elementos del sistema fotovoltaico de potencia
incluidos en el modelo

6.4.1. Paneles solares

Un parametro importante de una celda solar es su eficiencia maxima 7,,4,, la cual se
define como el cociente entre la maxima potencia que es posible generar P,,.. v la
potencia radiante incidente sobre su superficie P;.

Pma:}:

mar — 6.2
s = 5 (62)

Tal como se aprecia en las graficas de la figura 6.22, la temperatura es un factor
que puede influir considerablemente en el desempeno de las celdas solares. Las curvas
corriente-voltaje (I — V') y potencia-voltaje (P — V') muestran que para una celda
solar sometida a una irradiacién constante, el voltaje en circuito abierto, asi como la
potencia maxima que es capaz de generar disminuyen a medida que la temperatura de
la celda aumenta; es decir, la eficiencia maxima de la celda se ve reducida por efectos
de un aumento en su temperatura. Por esta razon, dentro del modelo térmico de los
paneles a implementar, se explor6 el uso de algunos recubrimientos superficiales que
permitirian modificar las propiedades épticas de las superficies expuestas, y asi reducir
las temperaturas maximas que podrian alcanzarse durante el dia.
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Figura 6.22: Comportamiento tipico de una celda solar en funcién de la temperatura,
para una irradiancia constante [25].
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Geometria

El arreglo propuesto por el equipo de la colaboracion responsable del sistema de po-
tencia consta de una serie de paneles solares, montados sobre una estructura situada
en la base del instrumento, asemejando una crinolina. La parte superior de la estruc-
tura se encuentra por debajo de la base del instrumento, para disminuir el intercambio
radiativo entre ambas superficies. El diseno contempla dos hileras de paneles en cada
una de las cuatro caras del telescopio: 3 paneles en la hilera superior y cuatro en la
inferior, tal como se puede apreciar en los espacios reservados de la crinolina, mostra-
da en la figura 6.23. Los paneles tienen un tamaiio de 0.70x0.76 m? y se encuentran
inclinados 15° respecto a la vertical; posicién que se determiné podria brindar el mejor
desempeno a lo largo de todos los posibles escenarios considerados durante el diseno
de este sistema.

(a) Vista lateral del telescopio (b) Vista isométrica de la crinolina

Figura 6.23: Vistas de la estructura para montaje de paneles solares en el modelo CAD
de EUSO-SPB (Cortesfa: Dr. William Finch, Colorado School of Mines).

Los paneles solares constan de celdas montadas sobre un sustrato de fibra de vidrio,
adherido a paneles de honeycomb de aluminio; en la cara opuesta del honeycomb se
encuentra otra lamina de fibra de vidrio formando un arreglo a manera de sandwich.
Debido al pequenisimo espesor de las celdas solares y el sustrato, se decidié despreciar
la capacitancia térmica que podrian presentar y modelar el conjunto empleando nodos
aritméticos. Los paneles de honeycomb fueron modelados en el software como bloques
cuya conductividad térmica fue determinada empleando las expresiones expuestas por
Gilmore [52] a partir de las especificaciones geométricas provistas y las propiedades
del aluminio. Debido a su configuraciéon geométrica, las propiedades térmicas del ho-
neycomb son anisétropas, es decir, son dependientes de la direccién.
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En el apéndice B se describe a mayor detalle su modelado. En cuanto a su densidad,
ésta se estimd empleando un software CAD. En la figura 6.24 se muestran algunas
vistas del modelo en TD incorporando los paneles solares.

(a) Vista lateral (b) Vista isométrica

Figura 6.24: Vistas del modelo en TD con los paneles solares incluidos.

Recubrimiento superficial

Como recubrimiento superficial de las superficies traseras de los paneles se exploraron
dos opciones de reflectores solares: pintura blanca y silvered teflon. El silvered teflon
consiste en una cinta adherible formada por una membrana de propileno etileno flurio-
nado (FEP)-Teflon y un fino recubrimiento de plata en una de sus caras para generar
un espejo de segunda superficie, obteniendo una baja absortividad solar y una alta emi-
sividad. En la figura 6.25 se muestra un diagrama ilustrativo de este recubrimiento:
en la cara inferior de la membrana de FEP se encuentra la pelicula metélica; adhesivo
acrilico 966 es empleado por el fabricante de cuyo manual se extrajo la imagen.

<+— FEP
<+—— Silver/Inconel

/077777774« Acrylic 966 PSA

Figura 6.25: Diagrama del recubrimiento silvered teflon producido por Sheldahl® 49].

En el caso de las celdas solares, las propiedades 6pticas a emplear en el modelo fueron
aquellas determinadas experimentalmente en el NASA Marshall Space Flight Center
(MSFC), por los colaboradores responsables del sistema de potencia. En la tabla 6.10
se resumen estas propiedades.
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Recubrimiento o € afe
Celda solar SunCat 0.89 0.89 1

Pintura blanca 0.26 0.88 0.295

Silvered teflon 0.07 0.79 0.089

Tabla 6.10: Comparacién de las propiedades 6pticas de la pintura blanca y del silvered
teflon.

Resultados en estado estacionario

Para el caso de los paneles solares, se contemplaron dos configuraciones en la solucion
obtenida: posicion fija de la géndola y opcion de giro rapido habilitada. Tal como se
comentd en la subseccién 6.3.6, al emplear la opcién de giro rédpido, se omiten los
efectos de la orientacion de las superficies respecto a la radiacion directa y las sombras
generadas, al aplicar cargas térmicas promedio. En las figuras 6.26 y 6.27 se muestran
los campos de temperatura del modelo, considerando pintura blanca en la cara trasera
de los paneles, para los casos caliente y frio, respectivamente. Al observar la figura
6.26 se pueden apreciar los grandes efectos que puede llegar a tener la orientacién del
instrumento en la solucién: en el caso del modelo considerando posicién fija, se observa
una notoria diferencia de temperaturas entre la cara que se encuentra expuesta a la
radiacién solar directa y aquella que permanece a la sombra; mientras que al emplear
la opcion de giro rapido se obtiene una distribucién homogénea de las cargas térmicas
en las 4 caras del instrumento, resultando en una temperatura promedio en los paneles
solares y las superficies externas del instrumento.

En la tabla 6.11 se muestra una comparaciéon de los resultados obtenidos para el caso
caliente en estado estacionario, considerando los dos recubrimientos propuestos. Como
se aprecia, el silvered teflon parece brindar cierta ventaja, al generar temperaturas
menores en los paneles; adicionalmente en esa tabla se incluye la temperatura promedio
en los paneles solares empleando la opcion de giro rapido. En cuanto al caso frio, las
temperaturas en estado estacionario se encuentran alrededor de —67 °C.

Orientacién del panel Temperatura [*C]
Pintura blanca Silvered teflon
Sur —13.1 —20.5
Este 16.7 11.5
Norte 73 72.5
Oeste 16.9 12.3
Giro rapido 291 24.6

Tabla 6.11: Temperatura resultantes de los paneles solares en estado estacionario para
el caso caliente, considerando pintura blanca y silvered tefion.
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Wode 71

=75

<=73
Temperature [*C]

(a) Posicién fija

Nedle *»70

70
&0
21
41
31
g2
1z
2 3
S0
-17

=i
36
—46
-36
~65
=75

<=75
Temperoture [*C]

(b) Giro répido habilitado
Figura 6.26: Campo de temperaturas en estado estacionario para el caso caliente,

considerando pintura blanca como recubrimiento en la superficie trasera de los paneles
solares.
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Mode 470

<=73
Temperature [*C]

Figura 6.27: Campo de temperaturas en estado estacionario para el caso frio, consi-
derando pintura blanca como recubrimiento en las superficie trasera de los paneles
solares.

Resultados en estado transitorio

En las figuras 6.28 y 6.29 se muestran los resultados de las simulaciones durante 3 dias
de vuelo, manteniendo la géondola con posicion fija y habilitando la opcién de giro rapi-
do, respectivamente. Observando la gréafica 6.28 se puede apreciar el comportamiento
de las celdas solares al ser modeladas mediante nodos aritméticos; éstas responden in-
mediatamente al cambio en las cargas térmicas aplicadas, evolucionando a lo largo del
dia hasta llegar a un maximo, para posteriormente descender y alcanzar el equilibrio
térmico durante la noche.

Comparando los resultados en estado estacionario de la tabla 6.11 con las gréficas
6.28 v 6.29 se puede apreciar la correspondencia entre estos dos tipos de soluciones,
principalmente para el caso en el que es empleada la opcion de giro rapido, al ser
muy cercana la temperatura al mediodia a aquella en estado estacionario para el caso
caliente. Por otra parte, para el caso en que se considerd una orientacion fija, la maxima
temperatura obtenida en el panel apuntando hacia el norte parece coincidir con aquella
determinada para el estado estacionario, resultando ser menor a la exhibida por los
paneles solares normales a la direccién este-oeste, debido al mayor tiempo de exposicién
a la radiacion solar directa que presentan éstos.
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Temperatura de los paneles solares con orientacion fija
Caso caliente

Pintura blanca Silvered teflon
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Figura 6.28: Temperatura de los paneles solares en estado transitorio para tres dias de
simulacion, considerando una orientacién fija.
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Temperatura de los paneles solares habilitando giro rapido
Caso caliente

Pintura blanca Silvered teflon
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Figura 6.29: Temperatura de los paneles solares en estado transitorio para tres dias de
simulacion, habilitando la opcién de giro rapido en TD.
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De estos resultados se observa que la pintura blanca y el silvered teflon podrian brin-
dar un desempeno similar como acabado superficial para la superficie trasera de los
paneles solares que fungiran de radiador; al ser pequena la diferencia de temperaturas
resultante en los paneles entre ambos casos, otros criterios adicionales deberan consi-
derarse para la seleccion del recubrimiento a emplear. Ademas, los resultados brindan
una estimacion de las mayores temperaturas que podrian alcanzarse en las celdas sola-
res, las cuales podrian ser empleadas para determinar la potencia maxima que podria
generar el arreglo en el peor de los casos.

6.4.2. Baterias

Las baterias a emplear en el sistema de potencia son de acido-plomo, especificamente
del modelo PC1200 de ODYSSEY®, del cual se muestra una imagen en la figura 6.30.

\ =

Enersys ‘\‘

E,q:reme

SERIES™

pci

Figura 6.30: Bateria ODYSSEY® PC1200 [37].

El desempeno de estas baterias se ve importantemente influido por la temperatura,
tal como se aprecia en la figura 6.31, la cual muestra la grafica del tiempo de descarga
de estas baterias en funcién de la temperatura; esta grafica fue extraida del manual
provisto por el fabricante [37].

Estas baterias tienen una capacidad nominal de 41 A h referida a un tiempo de des-
carga de 20h, por lo que, para una bateria operando a 0.2C, es decir, entregando
una corriente de 8.2 A, el tiempo de descarga en condiciones ideales a temperatura
ambiente serfa de 5h; a 0°C, de 4h, lo que corresponde a una pérdida del 20 % en la
capacidad de la bateria. Por debajo de 0°C, la capacidad de la bateria parece descen-
der casi linealmente con la temperatura: a —20°C la capacidad se reduce al 60 % de
su valor nominal a 20°C; y a —40°C, al 40 %.
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Figura 6.31: Tiempo de descarga de la bateria ODYSSEY®, en funcién de la tempe-
ratura [37].

De lo anterior, se aprecia la importancia de estimar la temperatura que podrian alcan-
zar las baterias, durante la etapa de diseno del sistema de potencia, asi como identificar
si es necesario conservar su temperatura por arriba de un valor determinado, para ase-
gurar que se cuente con la capacidad requerida para satisfacer la alimentacion de la
electréonica del instrumento a lo largo del vuelo. Por este motivo, para auxiliar al
dimensionamiento del sistema de potencia durante su etapa de diseno, se realizaron
algunas simulaciones, contemplando distintas configuraciones en el arreglo mecanico
de las baterias, para lograr preservar su temperatura por arriba de 0°C, intentando
reducir la potencia adicional requerida debido al uso de calentadores.

En el siguiente capitulo se describe brevemente el proceso iterativo realizado, para
integrar las baterias al modelo térmico del instrumento.
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Capitulo 7

Sinergias entre la arquitectura
térmica y la arquitectura mecanica:
analisis y discusion de resultados

En este capitulo se discute la relacién entre la arquitectura térmica y mecéanica del
instrumento, implicada en la seleccion de la configuracién a emplear para integrar las
baterias en el instrumento y su impacto en el diseno final. Se describen los resultados
de las distintas configuraciones contempladas durante las iteraciones realizadas.

7.1. Configuraciones estudiadas

En la figura 7.1 se muestra un diagrama en el que se resumen las distintas configuracio-
nes de aislantes, recubrimientos superficiales y ubicacién de las baterias estudiadas en
el modelo. A continuacién se presenta una breve descripcion de éstas y los resultados
obtenidos.

7.1.1. Configuracién inicial: baterias externas
Se comenzd por analizar la propuesta de situar las baterias dentro de compartimientos
fuera de la géndola; arreglo que brindaria la soluciéon mas sencilla a la arquitectura

mecanica, al evitar la necesidad de realizar alguna modificaciéon dentro del comparti-
miento de la electrénica y conservar el diseno empleado.

Geometria

Se modelaron las baterias dentro de dos cajas de aluminio situadas en caras opuestas
de la parte inferior de la géndola tal como se muestra en la figura 7.2.
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El interior de las cajas contendria una placa horizontal, que a manera de repisa per-
mitiria el acomodo de 7 baterias en dos hileras. Rodeando las 6 caras de las cajas, se
model6 una capa aislante de Styrofoam® con un grosor de 8in, recubierta de pintura
blanca en las superficies expuestas.

AISLANTE
CAJA DE
BATERIAS

(a) Aislante (b) Cajas

BATERIA

(c) Detalle de las cajas

Figura 7.2: Vistas del modelo en TD con las baterias en su configuracion externa.

Resultados en estado estacionario

Con la configuracién descrita, se simuld el uso de calentadores individuales en cada
bateria para determinar la potencia minima requerida para mantener la temperatura
de las baterias por arriba de 0 °C en el estado estacionario, para los casos frio y caliente.
Las simulaciones arrojaron lo siguiente:

» Caso frio: 4.2 W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria
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Resultados en estado transitorio

Tomando en cuenta los resultados obtenidos en el estado estacionario, se realizaron
simulaciones en estado transitorio durante 10 dias de vuelo, modelando calentadores
de 5W en cada bateria, con un sistema de control ON-OFF; los calentadores son
encendidos al descender la temperatura por debajo de 1°C y son apagados al elevarse
la temperatura por arriba de 5°C.

En las figuras 7.3 y 7.4 se muestran las graficas de la temperatura de una de las
baterias del arreglo y el comportamiento de su respectivo calentador, para los casos
frio y caliente. Para el calentador de esa bateria, a partir de los datos de potencia
integrada y tiempo de operacion mostrados en las graficas, se determiné un ciclo de
trabajo de 36.7% y 32.7%, respectivamente; por lo anterior, su consumo medio de
potencia durante los 10 dias de simulacién seria de 1.84 W y 1.64 W. Realizando esta
estimacion para todas las baterias modeladas, se obtuvo un consumo medio promedio
de 4.1 W y 1.7W por bateria, por lo que para mantener las 14 baterias modeladas a
una temperatura mayor a 0°C, se requeririan de 57.4 W adicionales en el caso frio y
23.8W en el caso caliente.

7.1.2. Configuracion inicial: baterias internas

Tras haber estimado la potencia minima requerida para mantener la temperatura de
las baterias por arriba de los 0°C, en su configuracion externa, se prosiguié a estudiar
su ubicacion al interior de IB, en la cara opuesta de la placa vertical sobre la que se
encuentran montados los racks de la electrénica. Por este motivo, el equipo encargado
de la arquitectura mecanica del instrumento propuso un diseno, el cual fue integrado
dentro del modelo térmico para su analisis.

Geometria

El diseno propuesto consta de una estructura construida a partir de perfil tubular
rectangular (PTR) sobre la cual se encuentra soportada la caja que contiene a las
baterias. La estructura se ensambla a las esquinas del radiador mediante cuatro placas
rectangulares, sin tener contacto alguno con la placa vertical que soporta las cajas de
la electrénica. El material considerado en el diseno es PTR de 2inx2in y un espesor
de pared de 1/4in, asi como ldmina de 3/161in de espesor; ambos de aluminio 6061. En
esta configuracion, el numero de baterias a emplear se vi6 reducido a 10, tras un redi-
mensionamiento del sistema de potencia efectuado por los colaboradores responsables
de su diseno.

A partir del modelo CAD provisto por el equipo de la colaboracién responsable del
diseno mecanico, se incluyeron estos elementos en el modelo térmico, simplificando la
geometria y conservando las interfaces mecanicas relevantes desde el punto de vista
térmico.
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Temperatura de la bateria y ciclo de trabajo del calentador
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Figura 7.3: Temperatura de una de las baterias del arreglo y ciclo de trabajo de su
respectivo calentador durante 10 dias de vuelo, para la configuracion externa, caso frio.
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Temperatura de la bateria y ciclo de trabajo del calentador
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Figura 7.4: Temperatura de una de las baterias del arreglo y ciclo de trabajo de su
respectivo calentador durante 10 dias de vuelo, para la configuracion externa, caso
caliente.
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Figura 7.5: Vistas del modelo en TD con las baterias en su configuracion interna.

En la figura 7.5 se muestran algunas vistas este arreglo dentro del modelo en TD.
Adicionalmente, se analizé el uso de tres thermal straps de cobre, con una seccién
transversal de 6inx1/81in, para aprovechar el calor residual generado por la electrénica
y conducirlo hacia la caja de las baterias.

Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.1 se muestra una comparacion de los resultados para el arreglo de las
baterias al interior del compartimiento de la electrénica, distinguiéndose dos configu-
raciones: con y sin thermal straps. Asi mismo, en las figuras 7.6 y 7.7 se muestran
algunas vistas del campo de temperatura del modelo, en las que se puede apreciar
el efecto de emplear los thermal straps sobre la temperatura de la electronica y las
baterias.
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Por otra parte, se estimé la potencia minima necesaria para mantener la temperatura
de las baterias por arriba de 0°C, obteniéndose los siguientes resultados:

= Caso frio
e Con thermal straps: 5.4 W por bateria
e Sin thermal straps: 3.8 W por bateria
= Caso caliente
e Con thermal straps: 0 W por bateria

e Sin thermal straps: 0 W por bateria

Temperatura [°C]
Elemento Con thermal straps Sin thermal straps
C.aso Caso frio C.a S0 Caso frio
caliente caliente
AN-D 31.4 —53.9 31.5 —53.3
Bateria 32 —56 30.8 —62.2
DP 38.7 —46 39.3 —44.8
PDM 33.6 —51.5 34 —50.5
Placa vertical 34.1 —50.9 34.4 —50
Radiador 25.7 —58.3 25.8 —57.9
Paredes IB 29.8 —65 29.9 —64.9

Tabla 7.1: Comparacion de resultados en estado estacionario para el arreglo de baterias
en su configuracion interior con y sin thermal straps.

Observando estos resultados se aprecia, que al introducir las baterias al interior del
instrumento se podria prescindir de potencia adicional para mantener su temperatura
por arriba de 0°C en el caso caliente; asi mismo, se observa el efecto que podria
tener el incluir los thermal straps para elevar la temperatura en las baterias al generar
un acoplamiento conductivo con la electrénica, por lo que se decidié conservar estos
elementos para el resto del estudio realizado.

Resultados en estado transitorio

Debido a que el rango operativo de PDM exige preservar su temperatura por arriba de
0°C, un calentador de 20 W fue implementado en el instrumento; dicho calentador fue
simulado empleando un sistema de control ON-OFF, con un encendido al descender
la temperatura de los 5°C y un apagado al elevarse por arriba de los 10°C. En las
figuras 7.8 y 7.9 se muestran las graficas con los resultados y los perfiles de consumo de
potencia de la electréonica para los casos caliente y frio, respectivamente. Para auxiliar a
la visualizacién, lineas punteadas han sido anadidas representando los limites inferiores
del rango operativo de AN-D y DP (—30°C), asi como de PDM (0°C). Observando
las graficas, se puede distinguir el consumo de potencia asociado a los distintos modos
operativos del instrumento.
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Como se aprecia en la figura 7.9, tras 20 dias de vuelo, la temperatura estimada en la
electrénica se encontraria bastante cercana al limite inferior de su rango operacional,
e incluso por debajo de éste para el caso de AN-D, por lo que se procedié a estudiar
algunas propuestas de modificacién en el modelo, considerando elementos pasivos como
aislantes y recubrimientos superficiales que permitiesen elevar la temperatura.

hace 5 A7) Mode A ()

)
:
~ W

<30
Termperature [ °C] Temperature [°C]

(a) Caso caliente con thermal straps, vista 1 (b) Caso caliente sin thermal strap, vista 1

Termperature [°C] Temperature [°C]

(c) Caso caliente con thermal straps, vista 2 (d) Caso caliente sin thermal strap, vista 2

Figura 7.6: Vistas del campo de temperaturas del arreglo de baterias en su configura-
cién interna, para el estado estacionario en el caso caliente.
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Temperature [°C] Jemperoture [°C]

(a) Caso frio con thermal straps, vista 1 (b) Caso frio sin thermal strap, vista 1

{-65

Temperature [°C] Temperoture [°(C]

(c) Caso frio con thermal straps, vista 2 (d) Caso frio sin thermal strap, vista 2

Figura 7.7: Vistas del campo de temperaturas del arreglo de baterias en su configura-

cién interna, para el estado estacionario en el caso frio.
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Configuracién inicial
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Figura 7.8: Resultados en estado transitorio de la configuracion inicial, caso caliente.
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Configuracién inicial
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Figura 7.9: Resultados en estado transitorio de la configuracion inicial, caso frio.
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7.1.3. Aislante en IB

Geometria

Se modelaron placas de Styrofoam® rodeando las paredes laterales exteriores de IB,
empleando el maximo espesor permisible por el exoesqueleto: 4in; el aislante se consi-
dero recubierto con pintura blanca. En la figura 7.10 se muestran un par de vistas del

modelo en TD, incluyendo la capa de aislante.
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Figura 7.10: Vistas del modelo en TD empleando aislante en las paredes de IB.

Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.2 se muestran las temperaturas obtenidas en el estado estacionario. La
potencia minima estimada para mantener la temperatura de las baterias por arriba de

los 0°C resulto ser la siguiente:
= Caso frio: 4.8 W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria
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- Temperatura [°C]|
emento Caso caliente Caso frio
AN-D 21.9 —53.16
Bateria 18.1 —54.2
DP 29.2 —45.3
PDM 24.1 —50.7
Placa vertical 24.7 —50.2
Radiador 19.7 —58
Paredes IB 11.7 —61.2

Tabla 7.2: Resultados en estado estacionario, considerando aislante en las paredes
laterales de 1B.

Resultados en estado transitorio

En las graficas de la figura 7.11 se muestran los resultados en estado transitorio durante
20 dias de vuelo.

Comparando los resultados de las figuras 7.9 y 7.11, se aprecia una ligera alza en
las temperaturas respecto a la configuracién sin aislante en IB. Para el caso caliente,
comparando con la grafica de la figura 7.8, se observa un notorio descenso en las
temperaturas, debido al recubrimiento de pintura blanca, en la capa aislante.

Gracias a lo anterior, se identificé que la contribucién principal a la disipaciéon de po-
tencia en el instrumento continta teniendo lugar en el radiador, elemento acoplado
conductivamente con la electronica, por lo que seria necesario aislar esta superficie,
o bien reducir su factor de vista hacia el espacio, para conseguir elevar la tempera-
tura de la electronica, por esta razon en la siguiente iteracién se propuso una nueva
configuracion que permitiera disminuir esta radiacién directa.
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Aislante en 1B
Caso caliente
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(b) Caso frio

Figura 7.11: Resultados en estado transitorio considerando aislante en las paredes
laterales de 1B.
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7.1.4. Aislante en IB y escudos sin recubrimiento

Geometria

La siguiente configuraciéon propuesta consistié en incluir, ademés del aislante en IB,
laminas de aluminio alrededor del exoesqueleto, que a manera de escudos térmicos o
heat shields redujeran el factor de vista del radiador del instrumento hacia el espacio.
Estos escudos se encontrarian montados sobre el exoesqueleto, rodeando las caras
laterales y superior de la gondola. En la primera iteracion de esta propuesta se omitié
cualquier recubrimiento en las laminas. En la figura 7.12 se muestra una vista del
modelo, incluyendo estos escudos.

Figura 7.12: Vista del modelo en TD, incluyendo escudos alrededor del exoesqueleto.

Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.3 se muestran las temperaturas obtenidas en el estado estacionario. La
potencia minima estimada para mantener la temperatura de las baterias por arriba de
los 0°C resulté ser la siguiente:

= Caso frio: 3.3 W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria
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- Temperatura [°C]|
emento Caso caliente Caso frio
AN-D 69.5 —34.5
Bateria 63.3 —36.5
DP 76.4 —26.7
PDM 71.3 —-32.1
Placa vertical 72.3 —31.5
Radiador 71.5 —38.7
Paredes IB 53.8 —43

Tabla 7.3: Resultados en estado estacionario, considerando aislante en las paredes
laterales de IB y escudos de aluminio sin recubrimiento.

Resultados en estado transitorio

En las gréficas de la figura 7.13 se muestran los resultados en estado transitorio durante
20 dias de vuelo.

Comparando las graficas de las figuras 7.11 y 7.13, se observa que al introducir los
escudos se produciria un alza considerable en la temperatura del instrumento para
ambos casos, cumpliéndose la hipotesis de que una reduccién en el factor de vista
del radiador hacia el espacio permitiria elevar la temperatura en la electrénica. Sin
embargo, la temperatura de PDM continuaria encontrandose por debajo de su rango
operativo en el caso frio, mientras que en el caso caliente, la temperatura de los otros
sistemas electrénicos llegaria a rebasar los 40 °C, aproximandose al limite superior de
su rango de operacion, comportamiento provocado por la baja emisividad que exhibe
el aluminio modelado.

Por lo anterior, se decidi6 seguir iterando, explorando el uso de otros recubrimientos
superficiales en los escudos.
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Aislante en IB + escudo sin recubrimiento
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Figura 7.13: Resultados en estado transitorio considerando aislante en las paredes
laterales de IB y escudos de aluminio sin recubrimiento.
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7.1.5. Aislante en IB y escudo recubierto de pintura blanca
Geometria

En la siguiente iteracién se conservé la misma geometria, incluyendo el aislante en las
paredes laterales de IB y los heat shields de aluminio, modelando un recubrimiento de
pintura blanca en los escudos.

Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.4 se muestran las temperaturas obtenidas en el estado estacionario. La
potencia minima estimada para mantener la temperatura de las baterias por arriba de
los 0°C resulto ser la siguiente:

= Caso frio: 4.7W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria

Temperatura [°C]
Elemento Caso caliente Caso frio
AN-D 14.7 —52
Bateria 12.7 —53
DP 22.1 —44.1
PDM 17 —49.5
Placa vertical 17.5 —49
Radiador 10.8 —56.9
Paredes IB 8.11 —59.7

Tabla 7.4: Resultados en estado estacionario, considerando aislante en las paredes
laterales de IB y escudos de aluminio recubiertos con pintura blanca.

Resultados en estado transitorio

En las graficas de la figura 7.14 se muestran los resultados en estado transitorio durante
20 dias de vuelo.

Comparando las gréaficas de las figuras 7.11 y 7.14 se identificd, que al emplear pintura
blanca como recubrimiento en los escudos, el modelo arrojo resultados similares a los
obtenidos empleando sélamente aislante en IB. En general, las temperaturas en la
electronica obtenidas al aplicar pintura blanca en los escudos serian mucho menores
respecto a la configuracion sin ningtn recubrimiento superficial, e incluso para el caso
caliente, el calentador de PDM entraria en operacion. Por esta razon otro recubrimiento
fue estudiado en la siguiente iteracion.
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Aislante en IB + escudo y pintura blanca
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Figura 7.14: Resultados en estado transitorio considerando aislante en las paredes
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laterales de IB y escudos recubiertos con pintura blanca.
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7.1.6. Aislante en IB y escudo recubierto de mylar alumini-
zado

Geometria

En la siguiente iteracién se conservé la misma geometria, incluyendo el aislante en las
paredes laterales de IB y los heat shields de aluminio, modificando la pintura blanca en
los escudos por un recubrimiento con una mayor relaciéon a/e. Mylar aluminizado de
0.15mil de espesor fue modelado como el nuevo recubrimiento a probar en los escudos.

Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.5 se muestran las temperaturas obtenidas en el estado estacionario. La
potencia minima estimada para mantener la temperatura de las baterias por arriba de
los 0°C resulto ser la siguiente:

= Caso frio: 4.1 W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria

£l Temperatura [°C]|
emento Caso caliente Caso frio
AN-D 38.5 —43.6
Bateria 34.7 —45
DP 45.7 —35.8
PDM 40.6 —41.1
Placa vertical 41.2 —40.6
Radiador 36.6 —48.2
Paredes IB 28.7 —51.2

Tabla 7.5: Resultados en estado estacionario, considerando aislante en las paredes
laterales de IB y escudos de aluminio recubiertos con mylar aluminizado de 0.15 mil
de espesor.

Resultados en estado transitorio

En las graficas de la figura 7.15 se muestran los resultados en estado transitorio durante
20 dias de vuelo.

Tras comparar las graficas de las figuras 7.13, 7.14 y 7.15, el mylar parece ser la mejor
opcion de los 3 recubrimientos contemplados. Empleando mylar se obtendrian tem-
peraturas mayores en el caso frio, respecto al uso de pintura blanca, y temperaturas
menores en el caso caliente, respecto al aluminio no pulido de los escudos sin recu-
brimiento. A pesar de esta mejora, la temperatura de la electrénica aun continuaria
encontrandose por debajo de su rango operativo en el caso frio, por esta razon, se
propuso una nueva configuracion en la siguiente iteracion, incluyendo una nueva capa
de aislante.
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Aislante en IB + escudo y mylar
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Figura 7.15: Resultados en estado transitorio empleando aislante en las paredes late-
rales IB y escudos recubiertos con mylar aluminizado de 0.15 mil de espesor.
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7.1.7. Aislante en IB y escudo con aislante externo recubierto
de mylar aluminizado

Geometria

En la siguiente iteracién, se conservo el aislante en las paredes laterales de IB y el
tamano del escudo horizontal en la parte superior del instrumento fue aumentado
ligeramente para reducir aun mas el factor de vista de la géndola hacia el espacio;
ademds, se incluyeron 4in de Styrofoam® sobre los heat shields; el mylar alumini-
zado de 0.15mil de espesor se mantuvo como recubrimiento sobre la nueva capa de
aislante. En la figura 7.16 se muestran un par de vistas del modelo en TD con estas
modificaciones.

Figura 7.16: Vistas del modelo en TD, aumentando el tamano del escudo superior e
incluyendo aislante exterior recubierto con mylar aluminizado de 0.15 mil de espesor.

Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.6 se muestran las temperaturas obtenidas en el estado estacionario. La
potencia minima estimada para mantener la temperatura de las baterias por arriba de
los 0°C resulto ser la siguiente:

» Caso frio: 2.6 W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria
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- Temperatura [°C]|
emento Caso caliente Caso frio
AN-D 45.1 —23.8
Bateria 41 —26.9
DP 52.3 —16.1
PDM 47.2 —21.5
Placa vertical 47.9 —20.9
Radiador 43.9 —27.3
Paredes IB 34.2 —35.2

Tabla 7.6: Resultados en estado estacionario, considerando aislante en las paredes
laterales de IB y escudos de aluminio recubiertos con aislante y mylar aluminizado de
0.15mil de espesor.

Resultados en estado transitorio

En las graficas de la figura 7.17 se muestran los resultados en estado transitorio durante
20 dias de vuelo.

Observando las ultimas graficas, se aprecia que la temperatura de DP y AN-D se
encontrarian dentro de su rango operativo para los casos frio y caliente. La temperatura
de PDM se ubicaria dentro de su rango operativo en el caso caliente y alrededor de 0°C
en el caso frio. En el caso caliente la mayor temperatura en la electrénica se encontraria
alrededor de 30°C, 20°C por debajo de su limite superior permisible.

De lo anterior, se observa que los resultados obtenidos se encuentran bastante cercanos
a ubicarse dentro del rango operativo requerido por la electrénica. Por esta razon, se
procedié a estudiar un nuevo parametro en el modelo: la conductancia térmica de
contacto. En la siguiente seccién se presentan los resultados de un pequeno estudio
efectuado para examinar el comportamiento del modelo, al variar paramétricamente el
valor de la conductancia térmica de contacto en algunas de las interfaces mecanicas que
podrian influir significativamente en la solucién: las interfaces radiador-exoesqueleto y
escudo-aislante.
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Aislante en IB + escudo + aislante exterior y mylar
Caso caliente

o
=

D Qo e
o o O
T

—_
o
T

(==
T
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
|
I
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
I
|
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
1
|
!
|
|
|
|
1
!
|
|
I
|
|
!
|
|
|
1
|
!
|
I
|
|
|

|
—
o
T

|
()
(==}
T
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
i
|
!
]
|
|
|
t
!
|
|
|
|
|
!
|
|
|
I
|
!
|
|
|
|
}
!
|
|
[
|
|
!
|
|
|
]
|
!
|
I
|
|
]
!
|
|
i
|
|
!
|
|
|
|
|
!
|
}
|
|
|

|
i
=
T

Temperatura [°C]
! S

|
=
S

I
o0 =1
S S

O 26300 780050000, 6000014080010 7760 Q00080 136804 200600 WAt 68 20 6000

Tiempo(s]

|— AN-D  — Batela — DP — PDM  — Placatriplly = — Radiador —_ SIP‘

(a) Caso caliente

Aislante en IB + escudo + aislante exterior y mylar
Caso frio

T
(=]

.
o
T

()
=)
T

(S
(=]
T

—_
o

o

|
—
=

Temperatura [°C]
\

e T e :
L R e L

7 EE S S SN S SRS SRS SR S S S SN S N N SN SN SN S
O g0 7980050200, 00000 3048001 20877600600 %50300 13680 232 hop6 A oe0 ha2a ) 6as 520 116aR000

Tiempols]

|— AN-D  — DBatea — DP — PDM  — Placatriplly = — Radiador — SIP‘

(b) Caso frio

Figura 7.17: Resultados en estado transitorio, considerando aislante en las paredes
laterales de IB y escudos recubiertos con aislante y mylar aluminizado de 0.15mil de
€spesor.
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7.2. Estudio paramétrico

7.2.1. Conductancia térmica de contacto en algunas interfaces
mecanicas

El valor de la conductancia térmica de contacto considerada en todas las simula-
ciones anteriores para las interfaces radiador-exoesqueleto y escudo-aislante es de
500 W m~!°C~!, el mismo valor empleado para las interfaces aluminio-aluminio de
las cajas de la electrénica y la placa vertical. Para observar la influencia de este
parametro, se obtuvieron las soluciones en estado estacionario, variando el valor de
la conductancia térmica en estas interfaces. En la figura 7.18 se muestran las grafi-
cas con los resultados obtenidos. Asi mismo, en las tablas 7.7 y 7.8 se presentan las
temperaturas obtenidas para el menor y mayor valor de conductancia evaluado en las
interfaces radiador-exoesqueleto y escudo-aislante, respectivamente.

Temperatura [°C]
Elemento Caso caliente Caso frio
CTC = 500 CTC =0 CTC = 500 CTC =0

AN-D 45.1 46.2 —23.8 —16
Bateria 41 42.1 —26.9 —-19.9
DP 52.3 53.4 —16.1 —8.3
PDM 47.2 48.3 —21.5 —13.7
Placa triplay 474 47.6 —24 —22
Placa vertical 47.9 49 —20.9 —13
Radiador 44 45.3 —27.3 —18.4
SIP 51.4 51.5 —16.3 —15

Tabla 7.7: Resultados en estado estacionario, para valores de Conductancia Térmica
de Contacto (CTC) de 0 y 500 W m™! °C~! en la interfaz radiador-exoesqueleto.

Temperatura [°C]|
Elemento Caso caliente Caso frio
CTC = 500 CTC =0 CTC = 500 CTC =0

AN-D 45.1 62.3 —23.8 -1
Bateria 41 56.8 —26.9 -5.9
DP 52.3 69.3 —16.1 6.6
PDM 47.2 64.2 —21.5 1.3
Placa triplay 47.4 71 —24 1.9
Placa vertical 47.9 65.1 —20.9 2.6
Radiador 44 63.5 —27.3 —2.4

SIP 51.4 74.2 —16.3 8

Tabla 7.8: Resultados en estado estacionario, para valores de Conductancia Térmica
de Contacto (CTC) de 0 y 500 W m~!°C~! en la interfaz escudo-aislante.
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Temperatura en funcién del contacto térmico en la interfaz
radiador-exoesqueleto, estado estacionario
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Figura 7.18: Resultados en estado estacionario, en funcién de la Conductancia Térmica
de Contacto (CTC) en algunas de las interfaces mecdnicas del instrumento.
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Observando los resultados obtenidos en las tablas 7.7 y 7.8, se aprecia que la conduc-
tancia térmica en la interfaz radiador-exoesqueleto tiene una influencia importante en
el caso frio; en caso de omitirla, se genera un alza de alrededor de 8°C en la tempe-
ratura de la electrénica; para el caso caliente, esta diferencia resulta ser despreciable.
Por otra parte, en el caso de la interfaz escudo-aislante, el efecto de omitir este con-
tacto resulta ser considerablemente mayor tanto en el caso frio, como en el caliente;
un alza general de alrededor de 20 °C se presenta en ambos casos. Sin embargo, de las
graficas en la figura 7.18 se observa que las variaciones en la temperatura debido a
un cambio en el valor de este contacto térmico se dan en un intervalo muy pequeno:
después de los 15 Wm~! °C~!, las variaciones en la temperatura debido a un aumento
en la conductancia resultan ser despreciables.

De lo anterior se desprenden dos puntos importantes:

» Si, idealmente, la interfaz entre el escudo y la placa de Styrofoam® pudiese
aislarse perfectamente, las temperaturas de la electrénica en el modelo podrian
encontrarse dentro de su rango operativo en el caso frio, sin la necesidad de
emplear potencia adicional en los calentadores; sin embargo, en el caso calien-
te podria excederse el limite superior de temperatura del rango operacional. De
cualquier modo, el valor de la conductancia térmica en esta interfaz no se encuen-
tra caracterizada experimentalmente y su variacion afecta significativamente los
resultados sélo para valores muy cercanos a los 0 Wm~!°C1,

= Al encontrarse SIP acoplado radiativamente al instrumento a través de la pla-
ca de triplay que funge de interfaz térmica, la temperatura en este elemento
podria tener una influencia importante en el comportamiento del radiador y de
la electronica dentro de IB. De ser el caso, resultaria necesario incluir una apro-
ximacién méas detallada del médulo SIP dentro del modelo, asi como contar con
la definicién de sus rangos operativos de temperatura y potencia disipada, para
que el modelo pudiese ser mas representativo del comportamiento que podria
tener el instrumento en la realidad; en caso contrario, los resultados obtenidos
se encontrarian en funcién de la representacion de SIP presente en el modelo, la
cual podria distar considerablemente del moédulo real.

Por lo descrito en los puntos anteriores se decidié proceder a realizar otra simulacién
paramétrica; en este caso, fijando la temperatura en la placa de triplay, para apreciar
el efecto que tiene este parametro en el modelo.
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7.2.2. Temperatura en la interfaz con SIP como condicion de
frontera

Se determino la solucién en estado estacionario, fijando la temperatura en la placa de
triplay, que funge de interfaz térmica con SIP, como condicién de frontera y variando es-
te parametro en un intervalo de —40 a 40 °C. Esto se realiz6 considerando dos casos: con
y sin contacto térmico en las interfaces previamente descritas: radiador-exoesqueleto y
escudo-aislante. En la figura 7.19 se muestran las graficas con los resultados obtenidos.
Como se puede apreciar, la temperatura en esta placa parece influir importantemente
en la solucién obtenida, en la electrénica y especialmente en el médulo SIP. A partir de
estos resultados, a su vez, podria estimarse la temperatura que podria esperarse en el
estado estacionario en la placa de triplay dada la temperatura en SIP. Como ejemplo,
de los resultados obtenidos para el caso frio, a una temperatura de —20°C en la placa
corresponde una temperatura de —13.7°C en SIP; en caso de omitir la conductan-
cia térmica de contacto entre las interfaces radiador-exoesqueleto y escudo-aislante,
—10.2°C. En el caso caliente, a una temperatura de 10°C en la placa corresponde una
temperatura de 22.2°C en SIP; en caso de omitir la conductancia térmica de contacto
entre las interfaces radiador-exoesqueleto y escudo-aislante, 23.9 °C.

Comparando las graficas de la figura 7.19 para los casos con y sin contacto térmico en
las interfaces consideradas, y contrastando con los valores expuestos en las tablas 7.7 y
7.8, se aprecia que la sensibilidad del modelo a la variacién de la conductancia térmica
en las interfaces parece disminuir al fijar la temperatura en la placa como condicién
de frontera.

Tomando en cuenta estos resultados se decidié proseguir empleando la siguiente es-
trategia: se propuso una temperatura en la placa de triplay que pudiese corresponder
a una temperatura equivalente en el médulo SIP. Fijando esta temperatura como
condicion de frontera, se realizaron unas nuevas simulaciones, considerando la 1ltima
configuracion estudiada, para observar la respuesta del modelo.
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Figura 7.19: Resultados en estado estacionario, en funcién de la temperatura en la
interfaz con SIP como condicién de frontera. a) Considerando el contacto térmico
en las interfaces radiador-exoesqueleto y escudo-aislante; b) Omitiendo el contacto
térmico en dichas interfaces.
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7.2.3. Resultados en estado transitorio, empleando la tempe-
ratura en la placa de triplay como condicién de frontera

Como fue comentado previamente, una definiciéon mas detallada de SIP seria necesaria
para generar un modelo més representativo; al carecer de esta informacién, se opté por
fijar la temperatura en la placa de triplay como condicién de frontera para observar
la posible respuesta que podria presentar el sistema, asumiendo un diseno de SIP
que pudiese dar origen a dichas temperaturas promedio en la placa. Es importante
mencionar que el diseno térmico del médulo SIP se encuentra a cargo de CSBF y que
en una futura integracién de los modelos térmicos de EUSO-SPB y de este mddulo
es posible que se continte iterando, empleando la temperatura en la interfaz como
condicién de frontera.

Las temperaturas seleccionadas como condicién de frontera fueron —20°C y 10 °C para
los casos frio y caliente, respectivamente. Estas temperaturas, si bien fueron elegidas
arbitrariamente, corresponden a temperaturas equivalentes en el médulo de SIP dentro
del rango operativo tipico de componentes electrénicos, tal como se puede apreciar en
la figura 7.19. Los resultados obtenidos podrian servir como punto de partida para la
integracién de los modelos térmicos del instrumento y de SIP.

En las figuras 7.20 y 7.21 se muestran las graficas con los resultados al considerar esta
condicién de frontera en el modelo, para los casos caliente y frio, respectivamente. Se
han incluido en las gréaficas dos casos: considerando una conductancia térmica de 0
y 500 Wm~!°C~! sélo en la interfaz radiador-exoesqueleto. En el caso de la interfaz
escudo-aislante, se decidié mantener el contacto térmico de 500 Wm~!°C~!, tras iden-
tificar en la seccién anterior, que para valores mayores a 15 Wm™!°C~! la variacién
en la solucion resulta ser despreciable.
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Aislante en IB + escudo + aislante exterior y mylar
Caso caliente, condicién de frontera
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Figura 7.20: Resultados en estado transitorio empleando aislante en IB y escudo recu-
bierto con aislante y mylar aluminizado de 0.15 mil de espesor, fijando una temperatura
de 10°C en la interfaz con SIP, caso caliente.

133



Aislante en IB + escudo + aislante exterior y mylar
Caso frio, condicion de frontera
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Figura 7.21: Resultados en estado transitorio empleando aislante en IB y escudo recu-
bierto con aislante y mylar aluminizado de 0.15 mil de espesor, fijando una temperatura
de —20°C en la interfaz con SIP, caso frio.
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7.3. Configuracioén final: Aislante en 1B, escudo con
aislante externo recubierto de mylar alumini-
zado y espaciadores de nylon

En la seccion anterior, se identificd el hecho de que al aislar la interfaz radiador-
exoesqueleto podria generarse un alza en las temperaturas de los elementos al interior
de la caja de la electrénica, por lo que se estudié el cambio del material de los espa-
ciadores empleados en el ensamble de la estructura, de aluminio a nylon.

7.3.1. Resultados en estado estacionario

En la tabla 7.9 se muestra una comparacion de las temperaturas obtenidas omitien-
do la conductancia térmica en esta interfaz y aquellas determinadas conservando este
contacto, pero cambiando el material de los espaciadores por nylon. La potencia mini-
ma estimada para mantener la temperatura de las baterias por arriba de los 0°C,
empleando los espaciadores de nylon, resulto ser la siguiente:

= Caso frio: 2.6 W por bateria

= Caso caliente: 0 W por bateria

Temperatura [°C]|

Elemento Caso caliente Caso frio
CTC =0 Nylon CTC =0 Nylon
AN-D 26.6 26.95 —14.9 —15.1
Bateria 25 24.8 —18.9 —19.3
DP 33.9 33.8 —7.2 -7.5
PDM 28.7 28.7 —12.6 —12.8
Placa vertical 29.8 29.6 —114 —11.7
Radiador 23 22.9 —17.3 —17.6

Tabla 7.9: Comparacion de los resultados en estado estacionario al omitir el contacto
térmico radiador-exoesqueleto y al cambiar el material de los separadores por nylon,
considerando condicién de frontera en la interfaz con SIP.

Al comparar los valores de la tabla 7.9, se observa que al sustituir el aluminio de los
separadores por un material con una baja conductividad térmica como el nylon, se
podria llegar a obtener un desempeno similar al caso ideal en el que se ha omitido
la conduccion entre el radiador y el exoesqueleto, por lo que sustituir estos elementos
parece ser una solucion adecuada para intentar aislar esta interfaz.

Recordando que el estado estacionario para el caso frio ha sido definido considerando
un consumo minimo de potencia, en todos los resultados hasta el momento se ha
omitido el calentador de PDM en este tipo de solucién; si aplicamos esta potencia
adicional de 20 W podrian obtenerse los resultados mostrados en la tabla 7.10.
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Temperatura [°C]|
Elemento CTC — 0 Nylon
AN-D —5.5 —5.8
Bateria —11.5 —11.7
DP 2.1 1.8
PDM 0.8 0.5
Placa vertical —2.6 —2.8
Radiador —10.7 —11

Tabla 7.10: Comparacion de los resultados en estado estacionario, caso frio, al omitir el
contacto radiador-exoesqueleto y al cambiar el material de los separadores por nylon,
aplicando condicién de frontera en la interfaz con SIP y un calentador de 20 W en
PDM.

De estos resultados se observa que la temperatura de la electrénica lograria ubicarse
dentro de su rango operativo tras alcanzar el equilibrio en el caso frio; por lo que para
las simulaciones en estado transitorio se esperarian temperaturas ain mayores.

7.3.2. Resultados en estado transitorio

En las graficas de la figura 7.22 se muestran los resultados en estado transitorio durante
20 dias de vuelo, incluyendo los espaciadores de nylon.

Como se aprecia en las graficas, al aplicar la condicién de frontera en la interfaz con SIP,
tras 10 dias, la temperatura de la electronica parace haberse estabilizado, ubicandose
dentro de su rango operativo tanto en el caso frio, como en el caliente. Al incluir los
espaciadores de nylon entre el radiador y el exoesqueleto se ha conseguido elevar la
temperatura de PDM, situdndose en un minimo de 5°C en el caso frio; por otra parte,
la temperatura de las baterias se encontraria alrededor de —10°C, lo que implicaria
que en el caso frio, se contaria con una capacidad de aproximadamente el 70 % respecto
a su capacidad nominal a temperatura ambiente, sin emplear calentadores adicionales.

Es importante mencionar, que en el caso caliente, la temperatura en PDM nunca
desciende de 5°C, por lo que el calentador nunca entra en operaciéon durante los 20
dias de simulacién; en el caso frio, la temperatura de PDM solo consigue alcanzar los
10°C durante el primer dia de vuelo, por lo que el calentador permanece encendido
durante practicamente todo el vuelo simulado.

Ademas de los resultados en la electronica, en la figura 7.23 se muestra la temperatura
promedio de las lentes. Se observa una mayor amplitud en la solucién durante las
excursiones dia-noche en el caso caliente, debido, principalmente, al mayor flujo de
radiacion solar que experimenta el instrumento, con respecto al caso frio. Asi mismo,
se aprecia que la lente 3, la mas préxima a la electrénica, es la que se mantiene a
mayor temperatura de las 3 durante las simulaciones realizadas.
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Aislante en IB + escudo + aislante exterior y mylar +
%Sspaciadores de nylon. Caso caliente, condicién de frontera
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Figura 7.22: Resultados en estado transitorio empleando aislante en IB, escudo re-
cubierto con aislante y mylar aluminizado de 0.15mil de espesor y espaciadores de
nylon.
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Aislante en IB + escudo + aislante exterior y mylar +
%Sspaciadores de nylon. Caso caliente, condicién de frontera
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Figura 7.23: Temperatura promedio en las lentes para el estado transitorio empleando
aislante en IB, escudo recubierto con aislante y mylar aluminizado de 0.15mil de
espesor y espaciadores de nylon.
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7.4. Comentarios finales

Los resultados arrojados parecen indicar que la iltima configuracion estudiada podria
brindar una solucién para mantener la temperatura de la electrénica dentro de su rango
operativo, dada la suposicion asumida de considerar una temperatura fija en la placa
de triplay como condicién de frontera, por este motivo se decidié dar por terminado el
proceso iterativo descrito en la metodologia. Estos resultados deberén ser considerados
solamente como un punto de partida para futuras iteraciones durante la integracion
con el modelo térmico de SIP.

Resulta importante mencionar algunas de las limitaciones del modelo inherentes a las
simplificaciones realizadas durante su desarrollo:

= Al modelar cada sistema electrénico como un simple bloque sélido, no es posi-
ble estimar el comportamiento de los componentes al interior de los racks; los
resultados obtenidos representarian sélo una temperatura promedio. En caso de
requerir una estimacion mas detallada a nivel subsistema, deberd refinarse el
modelado.

» La geometria de las lentes en el modelo no corresponde con la geometria de las
lentes reales, por lo que los efectos de refraccién no se encuentran presentes; toda
la radiacién y transmision en las superficies consideradas es difusa.

= Alinterior del compartimiento de la electrénica no se han considerado ninguno de
los conectores u otros elementos que modificarian considerablemente los fenéme-
nos radiativos al interior del instrumento.

= No se han considerado los efectos que podria presentar la conduccion por aire al
interior del instrumento, debido a la dificultad en modelarla.

= La resolucién temporal empleada no permite modelar adecuadamente al instru-
mento durante su ascenso.

Por otra parte, no se ha extendido el analisis para identificar potenciales problemas
termo-mecanicos asociados a la presencia de gradientes de temperatura en algunos
elementos como las lentes o la estructura mecanica; este es un aspecto importante que
rebasa los alcances de este trabajo, pero que deberia ser tomado en cuenta en una
futuro refinamiento del modelo.

Finalmente, es importante recordar que los resultados obtenidos deben ser contem-
plados con reserva. Existen incertidumbres en los valores reales de las propiedades
opticas empleadas, asi como de los valores de conductancia térmica de contacto mo-
delados en las simulaciones. Por este motivo, es recomendable manejar margenes en
la temperatura aceptable en el diseno, respecto a la temperatura estimada, en caso
de no haberse realizado pruebas experimentales para correlacionar los resultados del
modelo, tal como se muestra en la figura 7.24.
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Figura 7.24: Definicién de margenes de temperatura en el proceso de diseno de un
sistema de control térmico segun el estandar ECSS-E-S-ST-31C [29].
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Capitulo 8

Conclusiones y trabajo futuro

8.1. Conclusiones

Como producto de este trabajo se obtuvo un modelo térmico de EUSO-SPB, con el cual
es posible estimar las temperaturas a alcanzar en los distintos sistemas considerados
dentro del instrumento, para los casos extremos frio y caliente definidos, basandose en
la metodologia de diseno térmico de satélites.

Durante la primer parte del trabajo, se generé un pequeno programa que nos permitié
corroborar los resultados arrojados por TD, el software utilizado en las simulaciones,
y que puede ser empleado en el futuro durante la fase inicial del analisis térmico de
alguna carga a probar en la estratésfera.

De los resultados obtenidos se logré identificar la gran influencia que pueden tener
algunos parametros en la solucién. En general, el arreglo geométrico, las propiedades
opticas de los recubrimientos superficiales y las propiedades termo-fisicas de los ais-
lantes empleados juegan un papel de suma importancia en el diseno de un sistema
de control térmico pasivo. De la misma manera, la conductancia térmica de contacto
en algunas interfaces mecanicas es otra variable importante a considerar. Explorando
la modificacion de estos parametros se identificé, tras algunas iteraciones, una confi-
guracién que permitiria preservar la temperatura del instrumento dentro de su rango
operativo, asumiendo algunas suposiciones debido al poco conocimiento de algunos
elementos a incluir en el modelo, particularmente, del médulo de telemetria de CSBF:
SIP.

Suponiendo una temperatura equivalente en SIP, se estimo la respuesta que podria
tener el instrumento, imponiendo una condicion de frontera en la placa de triplay
que funge como interfaz térmica hacia la carga 1til. Dado que la definicién de la
arquitectura térmica de SIP se encuentra a cargo del personal de CSBF, es probable
que no se tenga acceso al modelo térmico de este modulo; sin embargo, seria posible
seguir iterando entre los dos modelos independientemente, aplicando sucesivamente
los resultados arrojados en la interfaz por ambos modelos como condicién de frontera,
para buscar llegar a condiciones similares a las supuestas.
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Con el propésito de mantener la temperatura del instrumento dentro de su rango ope-
rativo, se exploro el uso de elementos de control pasivo, incluyendo materiales aislantes
como el Styrofoam® y el nylon; conductores como el cobre, y de recubrimientos como
el mylar aluminizado, que permitieron modificar el comportamiento a nivel térmico
del modelo del telescopio. Tras 20 dias de vuelo, las temperaturas estimadas en la
electrénica se habrian estabilizado a mas de 20°C por debajo del limite operativo
superior para el caso caliente. En el caso frio, para el elemento méas critico del sis-
tema, PDM, resultaria necesario hacer uso de los calentadores implementados en el
instrumento, para mantener la temperatura por arriba de 0°C; para los demas siste-
mas electronicos, la temperatura se podria mantener a mas de 20 °C por arriba de su
limite operativo inferior. En el caso de las baterias, su temperatura para el caso frio se
estabilizaria alrededor de los —10°C, lo que corresponderia a una capacidad de aproxi-
madamente el 70 % con respecto a su capacidad nominal a temperatura ambiente; un
estudio mas detallado deberia realizarse conjuntamente con los encargados del diseno
del sistema de potencia para decidir si el implementar calentadores resultaria en un
aumento en la capacidad neta, tomando en cuenta la potencia adicional requerida.

Resulta importante mencionar que para un vuelo de ultra larga duracién, como el que
realizarda EUSO-SPB, la arquitectura térmica del instrumento juega un papel critico,
debido a la gran variedad de escenarios a los que podria verse expuesto al circunnavegar
el globo. Si bien, los resultados arrojados por el modelo parecen cumplir con los re-
querimientos térmicos identificados, es necesario reconocer las limitaciones inherentes
a las simplificaciones realizadas durante el modelado, asi como la incertidumbre que
existe en los distintos parametros introducidos al modelo como las propiedades 6pticas
de las superficies y las conductancias térmicas de contacto que no han sido caracteri-
zadas experimentalmente ain; por esta razon, seria pertinente continuar iterando para
aumentar el margen existente entre las temperaturas estimadas y los limites del rango
operativo.

A partir de los resultados obtenidos, se podria proceder a realizar la integracién con el
modelo térmico de SIP, corroborando la definicién de los casos frio y caliente empleados
por CSBF, asi como las propiedades y disponibilidad de los materiales y recubrimientos
modelados.
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8.2. Trabajo futuro

Como trabajo futuro se propone realizar un analisis de las temperaturas determinadas
experimentalmente durante el vuelo de EUSO-SPB, comparandolas con las temperatu-
ras predichas en el modelo, para verificar su validez. Asi mismo, se propone continuar
con el refinamiento del modelo, en miras de mejorar el diseno térmico en caso de
que surja la posibilidad de realizar otro vuelo mas. Los puntos de principal interés a
contemplar son:

= Aumentar el nivel de detalle, al considerar un modelado a nivel subsistema en el
que logren distinguirse los componentes principales de los sistemas electréonicos
dentro del modelo.

= Ahondar en el estudio de los efectos que los grandientes de temperatura podrian
ocasionar a nivel termo-mecanico en las lentes del telescopio.

= Aumentar la resolucién temporal del modelo durante la etapa de ascenso, e incluir
los efectos de conveccién forzada.

Por otra parte, se propone también extender la funcionalidad del programa escrito, al
incluir la posibilidad de obtener de soluciones en estado transitorio.
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Apéndice A

Propiedades o6pticas y termo-fisicas

A.1. Propiedades 6pticas

Material Qg €IR Ts TiIr | Referencia
Pintura blanca Aeroglaze® A276 0.26 0.88 0 0 [24]
Pintura negra Parsons® 0.98 | 0091 0 0 [52]
Pintura roja AZ Technology 0.46 0.9 0 0 [56]
Aluminio no pulido 0.15 | 0.1 0 0 [52]

Celda solar SunCat® 0.89 | 0.89 0 0 i

Sheldahl® silvered teflon 0.07 0.79 0 0 [49]
Mylar aluminizado 0.15 mil 0.14 | 0.28 0 0 [24]
PMMA-000 0.1 0.85 0.9 0.15 [31]

2Propiedades determinadas experimentalmente, provistas por el equipo encargado del disefio del
sistema de potencia de EUSO-SPB.
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A.2. Propiedades termo-fisicas
Material P Cp k Referencia
[kg m—3] [Jkg™t°C™1] | [Wm™t°C™!]

Aluminio 6061 2700 900 210 [34]
é]jfc“foe_rg?ofr‘fo 25 1210 0.034 137, [41]
Cobre C101 8920 385 390 [34]

Fiberglass 1190 960 0.04 [34]
Fibrelam® 140 710 0.062 [34]
Nylon P6 1150 1450 0.3 [34]
Plywood 750 1685 0.325 [34]
PMMA-000 1190 1500 0.2 [34]
Styrofoam® 25 1210 0.034 [34]
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Apéndice B

Modelado térmico de los paneles de
honeycomb

La conductividad térmica de los paneles de honeycomb a emplear se estimé utilizando
las ecuaciones desarrolladas por Hennis [52], en funcién de la geometria; éstas contem-
plan solamente la conduccién a través de la celda, despreciando los efectos radiativos.

En la figura B.1 se muestran los parametros geométricos requeridos para emplear las
ecuaciones B.1. Estas permiten estimar la conductividad y conductancia térmica a
través del panel £ a lo largo de las 3 direcciones de una celda hexagonal o hexcell:
largo L, ancho W y espesor T'.

| w

Figura B.1: Pardmetros geométricos de un panel honeycomb [52].
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En donde:

Largo del panel

Ancho del panel

Espesor del panel

Tamano de celda, cara a cara
0 = Espesor del listén

0 = Angulo de la celda

L
w
T
S

3kd
k?L = ﬁ (Bla)
ko
= — B.1
b = 2 (B.11)
8kd
kT = ﬁ (B]_C)

Tomando en cuenta el tamano del panel, cada una de las ecuaciones B.1 puede ser
multiplicada por los parametros geométricos correspondientes para obtener la conduc-
tancia neta C' a través del honeycomb, tal como se expresa en las ecuaciones B.2, en
donde Ay, Aw vy Ar se refieren al area perpendicular en cada direccion.

A 3ké (WT

Co=hp =55 (T) (B.22)
Aw  3ké (LT

Cw=kwiy =g (W) (B:2b)
Ar  8kd (LW

Cr=hrr =35 (T) (B-2¢)

Las medidas de las celdas en el honeycomb empleado se encuentran mostradas en la
figura B.2 y el tamarno de los paneles es de 1.22m de ancho, 0.82m de largo y 12.7 cm
de espesor. Todas estas dimensiones se encuentran resumidas en la tabla B.1.

Cell Dimensions [in]

& e U
h=0.5 —=1=—0=0.003

TN
S=0.866

A
|
_|
FI3I>
o
!
%

Figura B.2: Dimensiones de las celdas del honeycomb empleado.
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3 Longitud
Parametro [cm]
h 1.27
S 2.19
0 7.62 x 1073
%74 68.6
L 76
T 1.27

Tabla B.1: Dimensiones de los paneles de honeycomb empleados.

Empleando los parametros geométricos correspondientes en las ecuaciones B.1 y B.2,
y considerando la conductividad térmica del aluminio (kupuminio = 210 [Wm™ K1),
se obtuvieron los valores de conductividad y conductancia térmica a emplear en el

modelo, mostrados en la tabla B.2.

. .. k C
Direcciéon
(W m~! Kfl] (W Kfl]
L 1.091 0.013
w 0.727 0.01
T 1.94 79.6

Tabla B.2: Conductividad y conductancia térmica determinada para el honeycomb de
los paneles solares.
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Apéndice C

Cddigo del programa escrito en
Python

— =
HFO OO Uk WN—

DO = b= e e e
QOO UL W

CLODN DN DN DD DN BN DN DN N
QOO TURWN -

wWwww
WD —

LOWWWWW
NeNe olaN NepRGs JiEN

e il el
~NOoO Ok WN—O

GENERATION AND SOLVING OF A SIMPLE THERMAL MATHEMATICAL MODEL
Qauthor: Jonathan

Imported modules

win

import csv

import numpy as np

from scipy import constants

Definition of the functions used to compute the solar irradiation

def sunDeclination(N):

Function used to compute the the sun declination
nnn

declination = 23.45*np.sin(np.deg2rad ((360./365.)*(284.+N)))
return declination

def solarFlux (N, Gsc):

Function used to compute the solar normal irradiation
nnn

Gon = Gsc*(1+0.033*np.cos(np.deg2rad(360.*N/365.)))
return Gon

def solarFluxHorizontalPlate(Gon, L, declination, h):

Function used to compute the solar irradiation over an horizontal plane

GoH = Gon*(np.cos(L)*np.cos(declination)*np.cos(h)+np.sin(L)*np.sin(declination))

return GoH

def cosTheta(L, beta, Z_s, h, declination):

Function used to compute the solar radiation incidence angle
nnn
cosTheta_s = np.sin(L)*np.sin(declination)*np.cos(beta) \
- np.cos(L)*np.sin(declination)*np.sin(beta)*np.cos(Z_s) \
+ np.cos(L)*np.cos(declination)*np.cos(h)*np.cos(beta) \

+ np.sin(L)*np.cos(declination)*np.cos(h)*np.sin(beta)*np.cos(Z_s) \

+ np.cos(declination)*np.sin(h)*np.sin(beta)*np.sin(Z_s)
if cosTheta_s < 0:
return O.
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else:
return cosTheta_s

Definition of the class used to generate and solve a
thermal mathematical model from an input file with the required data

class thermalModel:

def __init__(self, inputFilePath,

Definition of the initial required parameters:
an instance of this class needs a path to both
the input file to be read and to the output file to be written

nwnn

outputFilePath):

self.inputFilePath = inputFilePath

self.dataArray = self.generateArray () [1]
self.nodelLabels = self.generateArray () [0]
self.nodesNumber = self.generateArray () [2]

self.outputFilePath = outputFilePath

def readInputFile(self):

Function used to read the input file

inputFile = open(self.inputFilePath)

return csv.reader (inputFile)

def extractData(self):

Function used to extract the data in the input file

readerFile = self.readInputFile ()

rawData = {}
for row in readerFile:
if ? ? in row[O0]:
pass
elif ’***’ in rowl[O0]:
field = rowl[1]
rawData[field]=[]
else:

rawData[field].append (row)

return rawData

def filterData(self):

Function used to filter the read data

rawData = self.extractData()
cleanData = {}
for key in rawData.keys():
cleanDatal[key] = []
for i in rawDatalkey]:
line = []
for j in 1i:
if § == 77
pass
else:
line.append(j)

cleanDatal[key].append(line)

return cleanData

def generateArray(self):

Function used to generate an array from the filtered data

data = self.filterData()
dataArray = {}
for key in data.keys():
if key == ’nodelabel’:
nodelabels = datalkey]

150



119 else:

120 dataArray[key]l = np.array(datalkey]l, float)

121 return nodelabels, dataArray, dataArray[’nodesNumber ’]

122

123 def generateMatrix(self):

124 DOT

125 Function used to generate the matrix and independent terms vector to be filled
126 nun

127 n = int(self.dataArray[’nodesNumber >][0][0])

128 matrix = {}

129 matrix[’A’] = np.zeros((n,n))

130 matrix[’c’] = np.zeros((n,1))

131 return matrix

132

133 def fillMatrix(self):

134 el

135 Function used to fill the matrix and independent terms vector with the data array
136 i

137 dataArray = self.datalArray

138 matrix = self.generateMatrix ()

139 N = dataArray[’dayNumber >][0][0]

140 n = int(dataArray[’nodesNumber >] [0][0]+1)

141 Gsc = dataArray[’solarConstant ’][0][0]

142 L = np.deg2rad(dataArray[’latitude’] [0][0])

143 C = dataArray[’conductance ’]

144 B = dataArray[’gebhartFactor ’]

145 epsilon = dataArray[’emissivity’]

146 alpha = dataArray[’absorptivity’]

147 A = dataArray[’area’]

148 TO = dataArray[’initialTemperature ’]

149 W = dataArray[’power’]

150 earthFlux = dataArray[’longwaveOutgoingFlux ’][0] [0]

151 a = dataArray[’albedo’][0][0]

152 h = np.deg2rad(dataArray[’hourAngle >][0][0])

153 vf_s = dataArray[’sunViewFactor’]

154 vf_e = dataArray[’earthViewFactor ’]

155 Z_s = np.deg2rad(dataArray[’surfaceAzimuth’])

156 beta = np.deg2rad(dataArray[’surfaceTiltAngle ’])

157 declination = np.deg2rad(sunDeclination(N))

158 theta_e = np.deg2rad(dataArray[’earthVectorAngle ’])

159 Gon = solarFlux (N, Gsc)

160 GoH = solarFluxHorizontalPlate(Gon, L, declination, h)

161 for i in range(1l,n):

162 sumB = 0.

163 for j in range(n):

164 sumB += B[il[jI1*((TO[il1[0]1)**4-(TO[j]1[0])*x%4)

165 if i==j:

166 matrix [’A°][i-11[j-11 = \

167 Clil.sum() + \

168 4*xconstants.sigma*epsilon[i] [01*A[i].sum ()*(TO[i][0])**3*B[i].sum()
169 elif j!=0:

170 matrix[’A’1[i-11[j-1]1 = \

171 -(CLil 31 + \

172 4xconstants.sigmaxepsilon[i] [0]*A[i].sum ()*(TO[jI[0])**3*xB[il[j])
173 Q_s = O.

174 Q_a = 0.

175 Q_ir = 0.

176 for k in range(len(A[i])):

177 cosTheta_s = cosTheta(L, betalil[k], Z_s[i]l[k], h, declination )
178 Q_s += \

179 A[il[k]l*alpha[i] [0]*Gon*vf_s[i] [k]*cosTheta_s

180 Q_a += \

181 A[il[k]*alphal[i] [0]*GoH*a*vf_e[i][k]*(1./2.)*((1.+np.cos(theta_e[il[k])))
182 Q_ir += \

183 A[il[k]l*epsilon[i] [0]l*earthFlux*vf_e[i][k]*(1./2.)*((1.+np.cos(theta_e[i][k])))
184 matrix[’c’][i-1] = \

185 W[il[0] + 3*constants.sigma*A[i].sum()*epsilon[i] [0]*sumB + Q_s + Q_a + Q_ir
186 return matrix

187

188 def matrixInversion(self):

189 D0
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190
191
192
193
194
195
196
197
198
199
200
201
202
203
204
205
206
207
208
209
210
211
212
213
214
215
216
217
218
219
220
221
222
223
224
225
226
227
228
229
230
231
232
233
234
235
236
237
238
239
240
241
242
243
244
245
246
247
248
249
250
251
252

def

def

def

def

Function used to invert the matrix to obtain the solution vector

matrix = self.fillMatrix ()

AInverse = np.linalg.inv(matrix[’A°’])
temperatureVector = np.dot(Alnverse ,matrix[’c’])

return temperatureVector

errorCheck (self):

Function used to compute the error with respect to the previous iteration
and to compare it with the stablished margin

dataArray = self.dataArray

temperatureVector = self.matrixInversion()
n = int(dataArray[’nodesNumber >][0] [0])

errorTolerance = dataArray[’errorTolerance’][0][0]
TO = dataArray[’initialTemperature ’][1:]

deltaT = np.zeros((n,1))
for i in range(n):

deltaT[i] = temperatureVector[i] - TO[i]

error = np.fabs(deltaT)
for i in error:
if i>errorTolerance:
return False
return True

overwriteInitialTemperature (self):

Function used to overwrite the initial temperature vector

temperatureVector = self.matrixInversion ()
self.dataArray[’initialTemperature’][1:] = temperatureVector

return None

solve (self):

Function used to iteratively solve the equations

input data

solution = []

solution.append ([’Node Label’,
n = self.nodesNumber
convergence = False

while not convergence:

’Temperature ’])

temperatureVector = self.matrixInversion ()
convergence = self.errorCheck()
self.overwriteInitialTemperature ()

temperatureVector -= 273.15
for i in range(mn):

solution.append([self.nodelLabels[i][0],

return solution

writeOutputFile (self):

system generated from the

str(temperatureVector [11[0]1)1)

Function used to write the output file with the obtained solution

path = self.outputFilePath
solution = self.solve()

with open(path, "wb") as csv_file:

writer = csv.writer(csv_file, delimiter=’,

for line in solution:
writer.writerow(line)
return None
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