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Glosario de términos

A: Amperio o Ampere, unidad de intensidad de corriente eléctrica.

baudio: unidad de medida que representa el numero de simbolos por sequndo en un medio de transmision
digital.

C: Celsius, unidad de temperatura.

dB: decibel, unidad relativa empleada para expresar la relacion entre dos magnitudes: la magnitud que se
estudia y una magnitud de referencia. El decibelio es una unidad logaritmica y adimensional.

F: Faradio o Farad, unidad de capacidad eléctrica del Sistema Internacional de Unidades (SI).
G: aceleracion G, considerado generalmente como igual a la gravedad estandar, 9.81 m/s*.
Hz: Hertz, unidad de frecuencia.

K: Kelvin, unidad de temperatura del SI.

m: metro, unidad de longitud del SI.

Pa: Pascal, unidad de presion del SI.

pin: terminal o patilla de cada uno de los contactos metalicos de un componente electrdnico.
s: sequndo, unidad de tiempo del SI.

V: Voltio o Volt, unidad del S| para el potencial eléctrico.

Q: Ohm, unidad de resistencia eléctrica.
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Resumen

La Red Universitaria del Espacio (RUE) de la Universidad Nacional Autonoma de México (UNAM),
realizd, en el periodo 2013-2014, el primer curso y competencia en el pais, de prototipos de satélites
pequeiios cuyo volumen es de 350 ml y que coinciden con el tamano de una lata de refresco —es por
eso que comunmente son llamados “CanSat”, de la contraccion del inglés Can Satellite.—, dirigido a
estudiantes de la UNAM de los Ultimos semestres de licenciatura y primeros de maestria de carreras
afines al desarrollo tecnoldgico; con el objetivo de promover el desarrollo de la tecnologia espacial en
México. Este tipo de competencias se realizan desde hace algunos afios en Estados Unidos, Europa y
Japon.

En este trabajo de tesis se describe el disefio, las pruebas y la implementacion de un sistema de
adquisicion de datos y comunicacion inalambrica que se utilizé como el equipo de ensefianza para el
curso “Construccion de un CanSat I” organizado por la RUE. De éste, surgio un subsistema que ayudd
para liberar los CanSats a 500 metros de altura sobre el nivel del suelo, en la primera competencia de
este tipo en la UNAM, que se llevd a cabo en Chapa de Mota, Estado de México.

También se explica el disefio, las pruebas e implementacion de un CanSat que se realizd siguiendo los
requerimientos internacionales de la edicion 2014 de la Competencia de CanSat —CanSat
Competition— que se realiza anualmente en Texas, EE.UU.

Finalmente, se presentan propuestas y sugerencias para técnicas de ensefianza de tecnologia espacial,
basadas en el desarrollo de este trabajo, como cursos de entrenamiento y competencias de este tipo a
nivel nacional.

Abstract

The University Network of Space (RUE) of the National Autonomous University of Mexico (UNAM)
developed in 2013-2014, the first training course/competition of small satellites prototypes which
volume is 350 ml, coincidentally the size of a soda can, commonly called "CanSats". Aimed at UNAM
students of last semester of undergraduate and first semesters of master degree, of careers related to
technological development; with the objective of promoting the development of space technology in
Mexico. Such competitions are held since some years in the United States, Europe and Japan.

This thesis describes the design, testing and implementation of a system of data acquisition and
wireless communication, it was used as the training kit for the course "Building a CanSat I" organized by
the RUE. From this system emerged a subsystem that helped to release the CanSats at 500 meters
above ground level, in the first competition of its kind in the UNAM, which was held in Chapa de Mota,
State of Mexico.

Design, testing and implementation of a CanSat is also explained, it was made following the
requirements of the 2014 edition of the CanSat Competition held annually in Texas, USA.

Finally, the experience obtained in the first CanSat course/competition at UNAM, and competition from
Texas, as well as suggestions for future editions of these competitions at UNAM and a national
competition are presented.
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Objetivos

Este trabajo de tesis tiene por objetivo principal desarrollar un prototipo de CanSat que sirva para la
imparticion de un curso de construccion de modelos de satélites, dirigido a la comunidad universitaria
de la UNAM.

Con el objetivo de promover el desarrollo de |a tecnologia espacial en el pais, se pretende desarrollar un
curso y un concurso de CanSats como ya se realiza desde hace varios afos en Estados Unidos, Europa y
Japon.

Con el apoyo de la RUE se hara una investigacion en torno a los CanSat y su uso como técnica de
ensefanza de tecnologia espacial. Con los conocimientos y experiencias adquiridos en esta etapa se
desarrollara un prototipo de CanSat con el que se pretende impartir un curso dirigido a estudiantes
universitarios de la UNAM.

Los objetivos especificos son:

1. Desarrollar un prototipo de CanSat para la imparticion de un curso de construccion de modelos
de satélites para la comunidad universitaria dentro de la UNAM

2. Desarrollar un sistema que libere un CanSat de su medio de lanzamiento a una altura
determinada, para un concurso universitario de este tipo de tecnologias dirigido a estudiantes
de la UNAM

También se desea realizar una competencia de este tipo de dispositivos a nivel universitario, por lo que
se desarrollaran los sistemas necesarios para llevarlo a cabo. En primera instancia se tiene contemplado
elevar los CanSats mediante globos con helio, y liberarlos a una altura de 1 km mediante un sistema que
mida la altura y active un mecanismo a la altura deseada. Se desarrollara este sistema basado en las
especificaciones de la competencia y del medio que eleve los CanSats.

3. Participar en un concurso sobre este tipo de tecnologia a nivel internacional y obtener la
experiencia necesaria para proponer las bases y requerimientos esenciales para un concurso a
nivel nacional o incluso internacional desarrollado por universidades del pais.

Se desea participar también en una competencia de este tipo a nivel internacional, con el objetivo de
adquirir la experiencia y conocimientos basicos necesarios para implementar una competencia con
niveles de calidad similares en el pais. La competencia contemplada es la “CanSat Competition 2014”
que se celebra en Texas, EE.UU. Por lo que se desarrollara un sistema que cumpla los requerimientos de
la competencia en cuestion. Finalmente, con la experiencia adquirida se propondran los requerimientos
mas basicos para la posible realizacion de una competencia a nivel nacional, o incluso internacional.

-13-
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Justificacion

En este trabajo de tesis se utilizan los CanSats como medio de ensefianza de la tecnologia espacial. La
razon de la eleccion de estos, sobre otros proyectos, es que la mayoria de los proyectos relacionados
con el espacio pueden resultar caros y llevar mucho tiempo en su construccion, sobre todo cuando se
trata de satélites.

Los CanSats, en cambio, permiten involucrar a los estudiantes en un proyecto ingenieril complejo en
todas sus etapas, incluyendo el disefo, construccion, pruebas, y hasta la operacion del sistema.
También documentos de revision, como el disefio preliminar, el disefio critico, y la revision post-
lanzamiento. Todo esto se puede lograr en menos de un afio y con un presupuesto menor a los $1000
usD.

Estas técnicas de ensefanza ya se llevan a cabo en Estados Unidos, Europa y Japon. Consideramos que
la introduccion de esta tecnologia en el pais, es un primer paso hacia técnicas mas avanzadas de
ensefanza de tecnologia espacial, y al desarrollo de la misma en el pais. Aunque en el pais ya ha habido
produccidn en esta area (ver Anexo 1), la introduccion de la ensefianza mediante CanSats podria ser una
herramienta que atraiga a los futuros ingenieros espaciales en el pais.

-15-
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Capitulo1.  Modelos satelitales: CanSat

Los CanSat son prototipos de modelos de
satélites que se utilizan principalmente como
introduccidn a la tecnologia espacial; tienen un
volumen de 350 ml (Véase Fig. 1), este volumen
coincide con el de una lata de refresco, de ahi
que su nombre se derive de la combinacion del
inglés Can Satellite. Estos son lanzados a
determinada altura (desde cientos de metros,
hasta 4 km) mediante un cohete, un globo
sonda o un helicoptero a control remoto; y
transmiten informacion de telemetria mientras
descienden [23].

Fig. 1. Este CanSat contiene dentro de si los
sistemas para su correcto funcionamiento

Los CanSats no orbitan la Tierra como un satélite real, pero simulan funciones y sistemas similares a
estos. Cuentan con un subsistema de alimentacion eléctrica; sistema de sensores; unidad de
procesamiento con software de vuelo; y un sistema de comunicacién inaldmbrica.

En la Fig. 2 se muestra un diagrama de bloques
de un CanSat que transmite a una estacion _ ~
Alimentacion

terrena los datos que lee de los sensores y del Eléctrica
sistema de posicionamiento global (GPS). l
Los sensores que se utilizan mas
frecuentemente, sin estar limitados a ellos, son: Microprocesador
presion, altitud, temperatura, acelerometros,
giroscopios y humedad relativa. I

Modulo GPS Transmisor y receptor Sy

inaldimbrico SEHSOLES

Fig. 2. Diagrama de bloques general de un
CanSat que transmite las mediciones
realizadas con los sensores y el GPS

Es comuUn que contengan un GPS; memoria para almacenar datos relevantes; y un paracaidas para su
recuperacion, lo que los hace sistemas reutilizables.

Ademas de los sistemas mencionados, se necesita de una estacion terrena, ésta recibe los datos
enviados desde el CanSat, los grafica en tiempo real y almacena para su analisis posterior. La estacion
terrena consiste de una Interfaz Grafica de Usuario (GUI) que permita al usuario visualizar los datos
leidos por el CanSat; se puede realizar en los programas: LabVIEW, Matlab, o Visual Studio, por
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mencionar algunos ejemplos [24]. En la Fig. 3 se muestra un ejemplo de GUI que grafica la altitud (en
metros sobre el nivel del mar) del CanSat en tiempo real, ademas de mostrar otros datos como: nUmero
de paquetes enviados, tiempo de la misidn en segundos y la presion barométrica en Pascales.

GROUND STATION SOFTWARE FOR CONTAINER

Raw Data Altitude [m] 2123

C4915,067, 057, 76299

Enable Termination
[ ET g )

Amplitude

Termination char
KE
Return count

Team I Packet Count Mission Time Pressure Altitude

YISA resource name stop
hcomo -]

Fig. 3. Esta GUI realizada en LabVIEW grafica en tiempo real la altitud del CanSat.

1.1 Actividades educativas con CanSats

Actualmente, existen varias competencias de CanSat alrededor del mundo; dirigidas a estudiantes
desde el nivel de preparatoria hasta estudiantes de posgrado. Las de mayor predominancia son las
competencias europeas y una estadounidense. La mayoria son financiadas por sus respectivas agencias
espaciales y otros organismos vinculados a la tecnologia espacial.

Estas consisten en disefar, construir y lanzar el sistema a determinada altura, la mision que deben
realizar depende de la competencia en cuestion: puede ser la medicion de variables atmosféricas, de
radiacion, toma de imagenes, hasta retornos controlados a un punto en especifico, entre otras. Los
organizadores de las competencias son los que proveen el medio de lanzamiento de los CanSats;
generalmente se usan cohetes amateurs y globos con helio.

Estas competencias proveen excelentes oportunidades de entrenamiento en ingenieria espacial, ya que
es un proyecto que se realiza en menos de un afio y con poco presupuesto [25].

Ademas de las competencias, se realizan otras actividades educativas en relacion a los CanSats: en
Japon se imparte anualmente un curso de entrenamiento de tecnologia CanSat, de un mes de duracion,
dirigido a profesores e investigadores universitarios de todo el mundo. En Estados Unidos hay un
proyecto llamada ARLISS que permite a los estudiantes poner sus CanSats a una altura de 3.6 km,
mediante cohetes amateur, con el fin de llevar a cabo experimentos cientificos.
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Desde el ano pasado (2013), en México también se ha estado participando activamente en este tipo de
proyectos. En las siguientes paginas de este capitulo se ahondard en los detalles de las acciones
mencionadas.

1.2 Antecedentes*

*Para mayor detalle sobre los antecedentes de la historia de las actividades espaciales en México, y
sobre las técnicas de ensefianza de la tecnologia espacial alrededor del mundo, véase el Anexo 1y el
Anexo 2.

En 1998, el Dr. Robert J. Twiggs, profesor de la Universidad de Stanford, propuso el concepto de
CanSat en el Simposio Universitario de Sistemas Espaciales (USSS) que se llevo a cabo en Hawai [26].
Lo cual desembocé en el proyecto ARLISS.

1.2.1 ARLISS: A Rocket Launch for International Student Satellites

En 1999 comienza el proyecto Un Lanzamiento de Cohete para Satélites de Estudiantes Internacionales
(ARLISS) que desde entonces se realiza anualmente en Black Rock, Nevada, EE.UU [27].

El proyecto ARLISS es un esfuerzo de colaboracion entre estudiantes y profesores del Programa de
Desarrollo de Sistemas Espaciales de la Universidad de Stanford y otras instituciones educativas, y de
entusiastas de cohetes de alta potencia en el norte de California, para construir, lanzar, probar y
recuperar CanSats [28].

ARLISS provee los cohetes, cada uno capaz de subir 3 CanSat a una altura de 12000 pies sobre el nivel
del suelo (3.6 km). Lo que ofrece un tiempo de suspension en el aire de 15 minutos, aproximadamente,
para experimentos, simulando un paso de horizonte a horizonte de un satélite en orbita LEO.

ARLISS también organiza una competencia del tipo “Come-back”, en el cual los CanSats hacen un
retorno controlado, ya sea controlando el movimiento del paracaidas; moviéndose después de aterrizar
como un vehiculo con ruedas, o ambas, con el objetivo de acercarse a un punto en especifico [29].

1.2.2 CLTP: CanSat Leader Training Program

En 2002 se forma el Consorcio de Universidades de Ingenieria Espacial (UNISEC) en Japdn. En el 2013,
ya contaba con 60 laboratorios/grupos de 4o universidades de ese pais. Este consorcio apoya a
estudiantes japoneses para su participacion en ARLISS y otras actividades espaciales [30].

UNISEC es una organizacion sin fines de lucro que apoya las actividades relacionadas con la tecnologia
espacial en universidades, tales como el desarrollo de pequefios satélites y cohetes hibridos [31].

Entre estas actividades se cuenta el Programa de Entrenamiento para Lideres CanSat (CLTP). EI CLTP,
actualmente (ano 2014) en la 52 edicion, se establecid en el afio 2010 en Japdn. Es un curso de
entrenamiento de 4 semanas sobre el desarrollo de un CanSat. Estd dirigido a profesores e
investigadores universitarios de todo el mundo, en este se experimenta el ciclo completo del desarrollo
de un CanSat, desde el disefio hasta el lanzamiento mediante un cohete amateur [32].

En la primera edicion del CLTP participo el Dr. Esau Vicente Vivas, un investigador del Instituto de

Ingenieria de la UNAM, entre un total de 12 participantes de diferentes nacionalidades: Argelia,
Australia, Egipto, Guatemala, Nigeria, Pery, Sri Lanka, Turquia y Vietnam. En esa edicion los
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participantes aprendieron a construir un CanSat del tipo “"Come-back” [33], es decir, que regresa a un
punto en especifico después del lanzamiento.

En la cuarta edicion participaron 4 mexicanos de un total de g asistentes de diferentes paises: Héctor
Diaz Garcia de la Escuela Superior de Ingenieria Mecanica y Eléctrica (ESIME), IPN, Ticoman. México,
D.F.; Javier Avalos Garcia del Instituto Tecnoldgico y de Estudios Superiores de Occidente (ITESO),
Jalisco; Antonio Gomez Roa de la Universidad Autéonoma de Baja California (UABC); y Barbara
Bermudez Reyes de la Universidad Autonoma de Nuevo Leon (UANL).

El UNISEC también organizé una competencia anual llamada “Comeback Competition”, la cual consistia
en lanzar un CanSat que en su descenso se acercara lo mas posible a un punto en especifico. En esta
competencia se utilizaban globos con helio como el medio de lanzamiento [34]. En la pagina de internet
de UNISEC sdlo se tiene registro de esta competencia desde el afio 2002 hasta el 2011.

1.2.3 CanSat Competition en Texas, EE.UU.

En el 2005 comenzd esta competencia estudiantil que se lleva a cabo anualmente desde entonces en el
estado de Texas, EE.UU. Es organizada por la Sociedad Astrondutica Americana (AAS) y el Instituto
Americano de Aeronautica y Astronautica (AIAA). Y con el apoyo del Laboratorio de Investigacion
Naval (NRL) [35]; la NASA; el Centro de Vuelo Espacial Goddard (GSFC); el Laboratorio de Propulsion a
Chorro (JPL), y las corporaciones Ball Aerospace, PRAXIS y KRATOS ISI.

En la Fig. 4 se muestra un lanzamiento de CanSat mediante un cohete en esta competencia.

Esta competencia internacional consiste en disefar, integrar, probar y la operacion de un CanSat,
concluyendo con un resumen y presentacion post-vuelo del mismo.

Los requerimientos de la competencia varian
en cada edicion, pero los requerimientos
basicos estan relacionados con la masa del
CanSat, su tamafno y forma, la velocidad de
descenso, los datos a medir, el formato de
I envio de informacion, y la sobrevivencia al
impacto de caida de un huevo crudo de galling,
entre otros.
La competencia esta abierta a equipos de
universidades de todo el mundo.
Los organizadores proveen los cohetes como el
medio de lanzamiento, los costos de la
construccion del CanSat y el viaje al lugar esta a
cargo de cada equipo [36].
En la edicion del 2008 participd un equipo
mexicano del Instituto Tecnoldgico y de
Estudios Superiores de Monterrey Campus
Ciudad de México. (ITESM CCM) entre un total
de 21 equipos estadounidenses, quedando en el
8vo lugar [37].

Fig. 4. Lanzamiento de un CanSat mediante un
cohete en la competencia de Texas.
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1.2.4 Competencias Europeas

La primera edicion de la “European CanSat
Competition” se inici6 en agosto del 2010.
Forma parte de las actividades que la ESA
realiza como su proyecto de educacién espacial
[38].

Esta competencia estd dirigida a estudiantes de
preparatoria de los paises miembros de la ESA.
Los CanSats se lanzan mediante cohetes y se
celebra en el Andeya Rocket Range en
Andenes, Noruega.

El objetivo primordial de esta competencia es
atraer y entrenar a la siguiente generacion de
ingenieros del espacio [39].

Fig. 5. CanSat ensamblado de la compaififa
europea “t-minus engineering”. Crédito: T-
minus engineering

Los profesores de los estudiantes participantes reciben un Kit CanSat medio afio antes del concurso e
instruccion en temas como: sensores y analisis de sefiales; manejo y transmisidn de datos; instalacion
de software y programacion.

Los estudiantes cuentan con asesoramiento de expertos hasta junio (fecha del concurso).

El kit que mas utilizan lo realiza la compaiia “T-minus engineering”, este kit incluye una estructura
basica, una placa principal, sensores de presion y temperatura, transmisor y receptor en la banda de 433
MHz y un manual [40], en |a Fig. 5 se muestra este CanSat basico ensamblado.

En Europa ademas, existen competencias de CanSats regionales, nacionales y hubo una internacional,
algunas comenzaron siendo regionales (referencia [41] a la [48]). En la Tabla 1 se muestran los paises
europeos que realizan este tipo de competencias, se indica si son regionales, nacionales o
internacionales, y el afio en que comenzaron a operar.

Tabla 1. Paises que organizan concursos en Europa:

Pais Alcance Vigencia
Bélgica Regional 2013 -
Francia Nacional 2008-2011
Alemania Nacional 2014 -
Irlanda Nacional 2014 -
Italia Nacional 2011 -
Noruega Nacional 2009 -
Paises Bajos | Nacional 2007 -
Portugal Nacional 2014 -
Espana Internacional | 2008-2012
Reino Unido | Nacional 2014 -
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Todos utilizan cohetes para los lanzamientos y globos en algunas ocasiones.

1.2.5 Propagacidn de los CanSats

Las actividades mencionadas anteriormente han sido un modelo en el mundo, es por eso que se han
propagado en varios paises, a continuacion se mencionan algunos ejemplos de ello:

En la India se replico el programa CLPT de Japdn, ofreciendo su curso de entrenamiento desde
julio de 2014. Este curso es organizado por Antarishka Labs and Indian Space Station [49].

En Argentina no es un concurso sino difusidon gratuita de la experimentacion de CanSat
mediante cohetes amateur. Lo promueve la Asociacion de Coheteria Experimental y Modelista
de Argentina (ACEMA). Este programa estuvo vigente del 2004 al 2006 [50].

En Iran se lleva a cabo anualmente una competencia internacional desde el afio 2011, es
patrocinado por el Instituto Investigacion en Astronautica y cuenta con dos categorias llamadas
Clasica y Profesional. La categoria Clasica incluye mediciones atmosféricas y toma de
video/fotos, la categoria Profesional incluye recuperacion de material bioldgico y misiones de
retornos controlados [51].

Desde el 2012, el Ministerio de Ciencia, Tecnologias de la Informacion y Planes Futuros (MSIP),
ha patrocinado la competencia de CanSats en Corea, en esta competencia compiten
estudiantes tanto de nivel preparatoria como de licenciatura [52].

1.3 Actividades con CanSats en México

Como ya se indicd, ha habido participacion mexicana en las actividades seiialadas anteriormente. Por
mencionar algunas:

En la edicion del 2008 de la competencia de Texas, participé un equipo del ITESM CCM,
llamado “"Mexico City Team"” conformado por Alfredo Necoechea H., Gerardo Cruz G., Roberto
Ortega E. y Bernardo Estrella E. Obtuvieron el octavo lugar entre un total de 22 equipos [37] ¥
[53].

En la tercera edicion de “International CanSat Competition” en Espafia en el 2012, hubo dos
equipos de escuelas mexicanas inscritos en la categoria Comeback: “Ehecatl”, del IPN,
conformado por Trejo Pérez Raul Antonio, Dominguez Gonzalez Luis Alejandro, Garcia Olvera
Yocelyn y Cervantes Andrade Omar Alejandro; y "CANSAT PUMA", de la UNAM, conformado
por Alvarado Zaragoza Miguel Angel, Cérdoba Maldonado Manuel Alejandro, Martinez Méndez
Margarita, Mendoza Urrutia Erika Susana, Pefia Acosta Guillermo Abraham, Valverde Aguilar
Adan y como asesor el Dr. Esau Vicente Vivas [54].

En el 2011, el Dr. Esau Vicente Vivas del Instituto de Ingenieria de la UNAM, asistio al primer
CTLP de Japon entre un total de 12 participantes de distintos paises [55].

En el 2013, la AEM, coordind la visita de 4 profesores de diferentes universidades mexicanas, a
la cuarta edicion del CLTP de Japon. Los profesores son: Héctor Diaz Garcia de la ESIME,
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Ticoman.; Javier Avalos Garcia del ITESO, Jalisco; Antonio Gémez Roa de la UABC; y Bérbara
Bermudez Reyes de la UANL [56].

Ademas de la asistencia mexicana a estas actividades, desde al afio pasado se han estado incorporando
actividades propias:

En diciembre del 2013, en el CONALEP Poza
Rica, en Veracruz, se llevaron a cabo una serie
de lanzamientos de CanSat realizados por
estudiantes de la misma institucion, bajo la
direccion del profesor Israel Téllez Gonzalez,
mediante prototipos de cohetes impulsados
por agua [57]. En la Fig. 6 se muestra el
descenso de uno de estos prototipos de
cohetes que se lanzaron en ese evento.

Fig. 6. Descenso de prototipo de cohete
impulsado por agua. Foto tomada de la
pagina del CONALEP Veracruz

En agosto del 2014, en una colaboracion de la UABC en la unidad del Centro de Ingenieria y Tecnologia
(CITEC) y la AEM organizaron un curso nacional de nano satélites educativos CanSat. Esta dur6 dos
semanas, del 4 al 15 de agosto, y fue impartida por el M.I. Antonio Gdmez Roa, después de su asistencia
al CLTP de Japon.

Este curso fue dirigido a profesores de las areas de ciencias e ingenierias, de los siguientes estados, un
profesor por estado:

Baja California Sur
Chihuahua
Durango

Sinaloa

Sonora

Querétaro

San Luis Potosi

NowsrwN e

Ademas de los profesores de los estados mencionados, también participaron cinco docentes del estado
de Baja California [58]. En la Fig. 7 se muestra el CITEC, unidad de la UABC donde se impartieron los
CUrsos.
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Fig. 7. CITEC Valle de las Palmas. Crédito: UABC

En mayo del 2014, en una colaboracion de la Universidad de Guadalajara (UDG) en la unidad del Centro
Universitario de Ciencias Exactas e Ingenieria (CUCEI), el Club de Radio Experimentadores
Universitarios y la AEM, organizaron un concurso de CanSats, la convocatoria salié en mayo y el evento
de lanzamiento se celebrd el 11 de octubre del 2014.

Este concurso esta dirigido a estudiantes de universidades, institutos y centros tecnoldgicos educativos
de la Zona Metropolitana de Guadalajara de carreras afines al desarrollo tecnoldgico. Los CanSats seran
llevados a 4000 msnm mediante un globo con helio [59].

En la Fig. 8 se muestra el CUCEI, unidad organizadora del concurso.

i
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Capitulo 2.  Sistema de adquisicidon de datos y
comunicacion inalambrica para la ensefianza de tecnologia
espacial

Entre las actividades desarrolladas en el pais en el area de la tecnologia espacial se encuentra el modelo
de satélite educativo SATEDU desarrollado en el 2009 en el Instituto de Ingenieria de la UNAM bajo la
direccion del Dr. Esau Vicente Vivas [60]; también estan las actividades, mencionadas en el Anexo 1y 2,
que realiza la AEM actualmente; los satélites de investigacion UNAMSAT de 1995y 1996 que resultaron
de los esfuerzos realizados en el PUIDE; el programa de cohetes de la CONEE en la década de los 60,
entre otras.

Cada una de estas actividades contribuye al progreso de la tecnologia espacial en el pais.

La RUE se suma a estos esfuerzos al desarrollar el primer curso/concurso universitario de CanSats en la
UNAM, dirigido a estudiantes de los Ultimos semestres de nivel licenciatura y primeros de maestria de
areas afines a la tecnologia espacial, con miras a realizar las siguientes ediciones a nivel nacional.

Los CanSats permiten involucrar a los estudiantes en un proyecto ingenieril complejo en todas sus
etapas, desde el disefio, construccion, pruebas, hasta la operacion del sistema. Este proyecto también
incluye la entrega de documentos de revision, como el disefio preliminar, el disefio critico, y la revision
post-lanzamiento. Todo esto se puede lograr en menos de un afo y con un presupuesto menor a los
$1000 USD. Por estas razones es que se eligieron los CanSat como la herramienta de introduccion a la
tecnologia espacial.

2.1 Curso “Construccion de un CanSat 1”

El 3 de mayo del 2013 la RUE lanzé una convocatoria dirigida a la comunidad universitaria en la que se le
invitaba a participar en el curso Construccion de un CanSat [61]. Este curso estuvo dirigido a
estudiantes de los dos Ultimos semestres de licenciatura y dos primeros de la maestria, cada equipo se
forma de 2 a 3 estudiantes.

El 21 de junio cerrd la convocatoria, obteniendo un resultado de 63 estudiantes inscritos, distribuidos en
24 equipos, la mayoria estudiantes de ingenieria y fisica [62].

De estos, 15 equipos entregaron sus reportes de las misiones disefiadas por cada uno, las cuales se
pueden consultar en las Memorias de las misiones del Curso universitario de CanSat [63].

A continuacion, en la Tabla 2 se mencionan los equipos que entregaron este reporte, acompanado por
los nombres de los integrantes y la misidn propuesta por ellos mismos.
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Tabla 2. Lista de equipos que asistieron al curso “Construcciéon de un CanSat 17

Equipo Integrantes Mision
Bele Luis Emmanuel Medina Rios Transmitir y procesar datos de
Guieba’ Hugo Miguel Escalona Rios temperatura, presion y altitud de
Naguite Julio César Guzman Villanueva forma continua.
Cintlalco Garcia Amador A. Sair Prediccion del clima.
Montoya Pérez Miguel Angel
Villafafie Barajas Saul
Asesor Acad.: Ing. Wilfrido Gutiérrez
Cosmobit | José Ricardo Uribe Ramirez Disefio de un micro satélite que
Jesus Alejandro Onofre Jiménez permita una dptima comunicacion
en toda la trayectoria con la menor
cantidad de errores. Niveles de
contaminantes, CO2.
Covector | Jesus Alberto Garcia Cruz Captura de imagenes de la
Alejandro Mosqueda Vargas supefrficie terrestre y telemetria
José Roberto Fragoso Mora durante el descenso controlado que
Victor Lopez Castellanos, simula el reingreso a la atmosfera
asesoramiento de un vehiculo espacial que contiene
una carga fragil.
Daidalos Guerra Zamora Esperanza Simular la telemetria de factores
Hernandez Yepes José Gustavo que favorezcan la existencia de vida
Larios Arellano Daniel microbiana en un planeta lejano,
Rosas Gonzalez Ariadna suponiendo que este tiene
Varela Ruiz Diana atmosfera.
Fisat Armando Daniel Torres Acosta Datos de ascenso y descenso.
José Luis Magana Vazquez
Miguel Angel Flores Gomez
Great Maldonado Bernabé Elizabeth Mediciones de caracteristicas fisicas
Satelitum | Sanchez Cruz Edgar particulares en las capas de aire que
Castafieda Medina Maria Fernanda nos rodean.
Hermes Alvarez Ramirez Francisco Javier Imagenes del crater del
Enriquez Nieto Aldo Popocatépetl.
Mier Barrios Rodrigo Alejandro
ltzamina Asesor: Jorge Prado Molina Contaminantes en la atmdsfera:
Humberto Hernandez Arias CO2,CO.
Paul Karim Tiburcio Castro
Ramon César Augusto Tudela Martinez
Mexart Luis Gerardo Ugalde Calvillo Calibracion del radiotelescopio
Mexart.
Navaco Carlos Acosta Ramos Entrega exitosa el mayor numero de
Oscar Navarrete Tolento imagenes mediante la cdmara
C3088 en tiempo real después de
llegar cerca del apogeo.
Pigsat Adrian Enrique Cardenas Campos Carga eléctrica del ambiente. Nivel
José Roberto Alvarez Ruiz de rayos UV.
Satelata Dominguez Cruz Mario Oscar Mapeo de la superficie sobrevolada.
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Pérez Celis Juan Andrés
Reyes Morales Rigoberto

Garcia Ledn Arturo
Romero Salazar Jonathan

Satelpuma | Brisefio Jiménez Victor Gregorio Calcular el indice de refraccion en la
Estrada Arellano Mario Alberto troposfera.
Zentella Le6n Andrea

Seti Avila Armendériz Juan Antonio Disefio de un CanSat capaz de

sensar variables atmosféricas y de
establecer comunicaciones con un
estacion en tierra.

El curso tuvo lugar en el Auditorio Monges Lépez del Instituto de Geofisica, UNAM. Tuvo una duracién
de una semana, del 29 de julio al 2 de agosto del 2013, el cual no tuvo costo. Ademas, a todos los
equipos se les proporciond un kit CanSat con los elementos necesarios para armar un CanSat basico
que midiera temperatura y presion, y mandara esta informacion a la estacion terrena.
En la Fig. 9 se muestra una fotografia de los participantes a este curso en el Instituto de Geofisica de la

UNAM.

ol

Fig. 9.Participants del

N

s

primer curso universitario de CanSats en la UNAM 2013. Crédito: Enriqué
Anzures
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2.2 Prototipo CanSat para el Curso

El siguiente paso, después de la investigacion en materia de CanSats, fue el de construir un prototipo
que sirviera como el material de ensefianza para el primer curso “Construccion de un CanSat 1”
organizado por la RUE.

Se realizd una seleccion de componentes electronicos con el fin de disefar un CanSat basico que
transmitiera datos de temperatura, presion atmosférica y datos de GPS a una computadora personal, y
que ésta a su vez desplegara los datos en tiempo real. Tomando en cuenta que el sistema completo se
debe ensamblar dentro de una estructura del tamaiio y forma de una lata de refresco.

2.2.1 Seleccién de componentes electrénicos

El CanSat disefiado en especifico, se compone de 5 subsistemas principales: potencia, procesador,
comunicacion inaldmbrica, sensores y sistema GPS.

Para cada uno de estos subsistemas se seleccionaron los componentes respectivos, considerando la
disponibilidad en el mercado nacional, precios y sus caracteristicas eléctricas.

2.2.1.1 Subsistema de potencia

El sistema disenado requiere dos voltajes, uno
de 5 Vy otrode 3.3V, esto es asi porque son los
voltajes de alimentacion mas utilizados para
componentes electronicos comerciales. El
consumo de corriente se estima en unos 400
mA: los sensores generalmente consumen muy
poca corriente, incluso del orden de los micro
amperes, los microprocesadores consumen
pocos mili amperes, pero el sistema de
comunicacion inaldmbrica se estima que
consuma algunos cientos de mili amperes

del?ldo a que (’glege que.transmltlr una senal a Fig. 10. Regulador de voltaje de 5V, 1 A,
varios metros de distancia. encapsulado TO220

Para obtener estos voltajes se utilizan reguladores de la familia 78xx (ver Fig. 10), uno de cada valor
requerido, se eligieron por su simpleza de uso [64], precio y disponibilidad.
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Existen diferentes tipos de baterias, diferentes
formas, tamafos y materiales, su principio de
funcionamiento se basa en una reaccion
quimica. Para este disefio se eligid una bateria
alcalina de g9 V (ver Fig. 11), principalmente por
su precio y alta disponibilidad. El valor de
voltaje nominal facilita el uso de los
reguladores mencionados arriba. Ademas,
puede proporcionar una corriente de 500 mA
durante  aproximadamente media hora
continua [65], suficiente para lo que dura la
operacion del CanSat, si es que éste demandara
esta cantidad de corriente.

Fig. 11. Bateria alcalina de 9 V

Ademas de estos componentes, se necesitan otros elementos como capacitores para el correcto
funcionamiento de los reqguladores (ver hoja de datos) y broche de conexidn para la bateria.

2.2.1.2 Microprocesador

El microcontrolador es la parte central del CanSat, se encarga de procesar las sefiales recibidas de los
sensores, y de mandar en el formato correcto la informacion necesaria al sistema de comunicacion
inaldmbrica, por eso el microcontrolador debe tener los puertos y periféricos necesarios para realizar
estas tareas.

Existe gran variedad de microcontroladores, los
hay de Intel, Microchip, Motorola, National
Semiconductor y Texas Instruments, por
mencionar algunos.

Para el sistema aqui disefiado se eligid un
procesador de Microchip, en especifico un
PIC18F2520 (Ver Fig. 12). Se optd por este
circuito debido a que se cuenta con experiencia
previa en el manejo de este tipo de
procesadores, se encuentra facilmente en el
mercado nacional y es economico.

Fig. 12. Microcontrolador PIC18F2520 de
Microchip

Cuenta con los suficientes puertos digitales y analdgicos de entrada y de salida, convertidor A/D de 10
bits, puerto serial, entre otros [66], necesarios para el disefio del CanSat.
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2.2.1.3 Subsistema de comunicacion inalambrica

Para el subsistema de comunicacion se eligio
un moédulo con microcontrolador integrado ya
que esto facilita la comunicacion con el
microcontrolador del CanSat. De estos
modulos hay varias opciones de fabricantes:
Atmel, Digi International, Dresden elektronik,
Embit, Panasonic, Radiocrafts, etc.

Se eligio un XBee PRO de goo MHz de Digi
International (ver Fig. 13), por ser el de mayor
disponibilidad en tiendas de electronica en el
pais, ademas es muy facil de utilizar.

Fig. 13. Médulo de comunicacién inalambrica
XBee Pro 900 de Digi International

Se comunica con un microcontrolador mediante el puerto serial, puede trabajar a velocidades de entre
9600-230400 baudios, consume una corriente maxima de 290 mA y puede transmitir hasta 6.5 km en
linea de vista con antenas de dipolo de 2.1 dB de ganancia [67].

Cuando se le envia un byte por el pin Din, el XBee manda este dato por su antena, y cuando recibe un
dato de la antena, el dato recibido se puede leer mediante comunicacion serial en el pin Dout.

2.2.1.4 Subsistema de sensores

El CanSat disefiado tiene que medir
temperatura y presion atmosférica,
considerando que debe ser un sistema
accesible y de uso amigable, se eligieron
sensores analdgicos y econdmicos.

El sensor de temperatura es un LM335Z (Ver
Fig. 15), su voltaje de salida es directamente
proporcional a la temperatura absoluta con una
sensibilidad de 10 mV |/ K [68]. El sensor de
presion es el MPX41i5A de la empresa
Freescale (Ver Fig. 14), su voltaje de salida es
proporcional a la presion atmosférica absoluta,
en un rango de los 15 a 115 kPa [69],
caracteristicas suficientes para el CanSat en
cuestion.
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2.2.1.5 Sistema GPS

Para este sistema se elige el LRg552 (ver Fig.
16), un mddulo GPS con el chip SiRFStarlll/LP
integrado e interfaz serial [70], para facilitar su
integracion al resto del sistema. Trabaja a 9600
baudios con niveles TTL.

Este sistema GPS tiene un nivel de voltaje de
2.8 V aproximadamente, para el voltaje que

corresponde a un ‘1’ légico, y de o V para un ‘o
l6gico.

Fig. 16. Médulo GPS LR9552 de Leadtek

El GPS proporciona datos de latitud, longitud, altitud, nUmero de satélites, hora, entre otros datos. Para
que el GPS calcule la altitud correctamente, es necesario que por lo menos 4 satélites estén en su linea
de vista. De lo contrario entregara altitudes incorrectas. Para la posicion (latitud, longitud) basta con 3
satélites.

Este modulo proporciona los datos en oraciones de caracteres ASCII, todas las oraciones comienzan
con el caracter “$” y terminan con “*”. La oracion que nos importa contiene los datos de altitud,
longitud, latitud, nimero de satélites y hora.

Esta oracion tiene el siguiente formato:

$GPGGA,123519,4807.038,N,01131.000,E,1,08,0.9,545.4,M,46.9,M,,* 47

Como se puede ver, cada uno de los valores esta separado por comas. Los datos Utiles para este CanSat
son:

123519: Tiempo, 12:35:29 UTC

4807.038,N Latitud 48° 07.038', N

01131.000,E  Longitud 11° 31.000', E

08 NUmero de satélites rastreados
545.4,M Altitud, Metros, sobre el nivel del mar

2.2.1.6 Lista de componentes

Ademas de estos componentes, se necesitan componentes menores como capacitores, resistores y
conectores, la lista detallada se muestra a continuacion en la Tabla 3.
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Tabla 3. Lista de componentes para el prototipo de CanSat de la RUE

Cant. | Descripcion No. Parte Mult | Importe*
1 | Bornera chica para circuito impreso. 2 terminales. | TRTM-02 2 8.62
1 |Regulador de voltaje 5 Volts, 1 Ampere. KA7805 1 8.621
1 | Regulador de voltaje 3.3 Volts. 1 Ampere. KA78R33 1 14.655
1 | Capacitor electrolitico 0.33 uF a 50V. CE-.33/50 5 8.62
1 | Capacitor electrolitico 100 uF a 25V CE-100/25V-TEAPO 5 8.62
1 | Capacitor cerdmico 0.1 uF a 50V. CC-.1/50Vv 10 8.62
1 | Capacitor electrolitico 1 uF a 50 V. CE-1/50V 5 8.62
1 | Capacitor cerdmico 0.01 uF a 50 V. CC-.01/50V 10 8.62
1 | Tira con 36 terminales 1 linea. Header-1 5 8.62
1 | Resistencia de carbon de % Watt 1.8 kQ. RC-1k8/1/4 10 8.62
1 | Resistencia de carbon de % Watt 2.7 kQ. RC-2k7/1/4 10 8.62
1 | Resistencia de carbdn de % Watt 5.6 kQ. RC-5k6/1/4 10 8.62
3 | Resistencias de carbon de % Watt 10 kQ. RC-10k/1/4 10 8.62
1 | Base para circuito integrado angosta. 28PA 5 8.62
1 | Microcontrolador PIC18F2520. PIC18F2520-I/SP 1 77.586
1 | Mosfet canal n 100 mA/50V 2SK669 1 9.843
1 | Mddulo GPS-TTL con antena LR9552-TTL 1 606.034
1 |Sensor de presion absoluta MPX4115A 1 244.827
1 | Sensor de temperatura de precision. LM335Z 1 9.485
1 | Convertidor USB a serial BOB-00718 1 198.276
4 | Sockets para XBee. 10 pines, 2 mm. SP-PRT08272 1 55.68
2 | Tiras de 10 jumpers de 20 cm hembra-hembra. SHT-062 1 44.08
2 | Antena tamaio reducido 916 MHz RPSMA ANT-916-CW-RH 1 313.2
2 | XBee Pro HP XBP9B-DMST-002 1 1318.2

Total 3003.92

La columna “"Mult” indica la cantidad minima de compra en la tienda.
*Precios actualizados al g de diciembre del 2013.

2.2.2 Adecuacion de senales

Una vez que se eligieron los componentes, se procedio a disefiar el circuito eléctrico del CanSat, en éste
hay que adecuar las senales de los sensores, conectarlos a las entradas del convertidor A/D del
microcontrolador; el modulo GPS y el moédulo XBee al puerto de comunicacion serial y adaptar los
niveles de 3.3 V con los de 5 V. Ademas de esto, se debe realizar el software de vuelo que llevara el
microcontrolador para que realice las tareas que se requieran por la mision, en este caso son: leer los
valores de los sensores y del GPS, procesar estos datos, y mandarlos al XBee para su transmision
inaldmbrica a la estacion terrena.
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2.2.2.1 Sensor de temperatura LM335Z

La resistencia para el sensor sera de 1.8 kQ ya que ésta limitara la corriente maxima y minima dentro de
los limites de operacion del sensor.

A continuacion se presentan los calculos realizados, todos los valores se tomaron de la hoja de datos del
sensor.

El rango de corriente de consumo es:
=400 pAa s mA

El rango de temperatura de operacion es:
T=-40a100°C

El dispositivo tiene un voltaje de salida que es
proporcional a la temperatura. Este voltaje es
de 10 mV por cada grado Kelvin. (10 mV/K)

El voltaje del dispositivo a 25 °C es de Vo =
2.982. (T = 273.15 + 25 = 298.15; Vo= 298.15 K x
10 mV/K =2.982V)

Fig. 17. Conexién del sensor de temperatura

Temperatura maxima y minima:
LM335Z

T, =273.15+ (-40) = 233.15K
T4 = 273.15+ (100) = 373.15K

Por lo tanto, los voltajes minimo y maximo:
Vomin=2.332V
Vomax=3.732V

Con la conexidon que se muestra en la Fig. 17 y las condiciones antes planteadas, se puede calcular la
resistencia adecuada para el correcto funcionamiento del sensor.

Si se alimenta al sistema con 5V. La resistencia minima y maxima Ryin Y Rmax €5:

V., -Vo,, 5-2332

R, = 533.60
o 0.005

R Ve VOu, 5-37%2 00
. 0.0004

Se escoge la resistencia de valor comercial mas cercano al valor medio. Ryeq = 1.8 kQ. Con esto se
asegura que, para todo el rango de temperatura, la corriente a través del dispositivo estara dentro del
rango permitido.

2.2.2.2 Sensor de presion MPX4115A

Simplemente se alimenta con 5V y la salida corresponde a la formula que indica la hoja de datos:
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V., =V, *(0.009* P —0.095) Ec. (1)

Despejando la presion:

(V"”‘ + 0.095)
P Ve Ec. (2)

~0.009

Donde:
Vs: voltaje de alimentacion = 5V
P: presion en kPa

\@+ 0.095

P— SOT =22.23-Vg,; +10.56 Ec. (3)

Este sensor tiene una sensibilidad de 46 mV/kPa o 4.6 mV/hPa, esta resolucion corresponde
aproximadamente a la de un ADC de 10 bits con 5 V de referencia, por lo que se tiene una resolucion de
1 hPa por cada nivel del ADC, este valor de presion corresponde a una altura de 10 m. Un cambio en la
presion de 1 hPa corresponde a 10 m de altitud aproximadamente.

Ahora, para calcular la altura se utiliza la Atmodsfera Estandar Internacional (ISA), que es un modelo
matematico de la atmasfera terrestre. Para altitudes de hasta 11 km, se tiene que:

-9

. R-A
P, = PO[TO Trl Zj Ee. (4)
0

Siendo:

P,: Presion a o msnm, P, = 101325 Pa

T,: Temperaturaa o msnm, T, =288.15K
\: Gradiente térmico A = -6.5x10> K/m

g: Gravedad, g =9.8 m/s’

R =287 m?/s’K

z es la altitud en metros.

Despejando z de la Ec. (4):

R4

Ec. (5)

Y sustituyendo los valores de las constantes antes mencionadas se obtiene:
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Ec. (6)

P 0.190357
z =44330.77 1—[ z j

101325

Combinando con la Ec. (3) se obtiene la altura en funcion del voltaje:

0.190357
7 = 44330.77| 1| 2223 Vour +10'56) Ee. (7)
101.325

2.2.2.3 Adecuacion de voltaje GPS- Microcontrolador y XBee - Microcontrolador

Para interconectar el GPS con el puerto serial del microcontrolador, es necesario adecuar los niveles de
voltaje, ya que como se menciond anteriormente, el GPS tiene un nivel de 2.8 V aproximadamente para
su nivel ‘1’ 1dgico, mientras que el microcontrolador necesita 5 V.

Paras resolver este problema se utiliza un cambiador de voltaje con un transistor MOSFET.

En la Fig. 18 se muestra el cambiador de voltaje utilizado para adecuar la salida del GPS con la entrada
del microcontrolador. El transistor utilizado es el 25K669. Este circuito cambia el voltaje de entrada de
2.8 Vaunode 5V, apropiado para el microcontrolador.

s . . 5y

~10k |Q@  R2 —10k

IEEEiEy e

i Vo f rx mficrfo):

Rt

Vin (GPS t)

" Fig. 18. Cambiador de voltaje con transistor MOSFET

Por otro lado, para adecuar la sefal de salida R3

del puerto serial del microcontrolador con la Vin (Micro by /v Vo (Din xbee)
entrada del XBee, se utiliza un circuito mas 2 7k

sencillo, la salida del microcontrolador es de 5 |

V, mientras que el XBee necesita 3.3 V. R4 < 56k

En la Fig. 19 se muestra el divisor de voltaje l

para adecuar la salida del microcontrolador con 0

la entrada del XBee. El XBee consume muy Fig. 19. Divisor de voltaje. De 52 3.3 V
poca corriente en la entrada Din, por lo que el

nivel de voltaje en el divisor no se ve afectado.

Asi, cuando el microcontrolador tiene 5V en su pin Tx, en el XBee se recibe:
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5600- (5)

° T 5600+ 2700 Ee. (8)

Valor que estd dentro del rango de voltaje aceptado por el médulo XBee.

2.2.3 Esquematicos y circuitos impresos

El esquematico del CanSat se hizo con el software P-CAD 2004, se hizo un esquematico y un circuito
impreso (PCB) por cada subsistema, éstos se conectan entre si mediante jumpers, esto con el fin de
obtener un sistema didactico.

2.2.3.1 Subsistema sensores

En la Fig. 20 se muestra el esquematico del subsistema de sensores, el sensor de temperatura se
conecta a 5 V con la resistencia calculada para éste (1.8 kQ); el sensor de presion se conecta a 5 V
acoplado con sus respectivos capacitores.

MPY41 154 Jurnpers
1 g 1 W B presion
CAP CARZ 2 \(;S.L; :C =3 2 Vo B lemperalura
3 cCa 3
L e Yoo e i =R
" LM3357 | Gnd
1uF G.a10F

Fig. 20. Diagrama eléctrico del subsistema de sensores

En la Fig. 21 se muestra cada una de las capas del PCB del subsistema de sensores. Las capas Bottom y
Top corresponden a la capa de cobre; Bottom Silk y Top Silk a la parte impresa con tinta para mejor
ubicacion de los componentes; y Top Mask y Bottom Mask a las capas estanadas. No se utiliza la capa
Paste porque no se utilizaron componentes de montaje superficial.

Para la capa Top se incluye las opciones: Top y Board; Pads y Vias.
Para Bottom: Bottom y Board; Pads y Vias.

Para Top Silk: Top Silk y Board; RefDes, Type y Value.

Para Bottom Silk: Bottom Silk y Board; RefDes, Type y Value.

Para Top Mask: Top Mask y Board; Pads, Vias y Pad/Via Holes.

Para Bottom Mask: Bottom Mask y Board; Pads, Vias y Pad/Via Holes.
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Fig. 21. Capas del PCB del subsistema de los sensores

2.2.3.2 Subsistema comunicacion inalambrica

Para el subsistema de comunicacion inalambrica se coloco solamente el XBee en un circuito impreso
acompanado de conectores. El modulo XBee solo necesita una alimentacion de 3.3 V y una entrada
serial, en este caso a 9600 baudios, para actuar como transmisor, lo que llega por el puerto serial, lo
envia mediante su antena, como se puede ver en la Fig. 22.

Jumper
1 26
Vee DICG
33}’% % Dout DIO1 ]g
Din % 7 |Din D02 —5—
Gnd ={DI012 DIO31—&
3 nRESET nRTS 5
] D019 DIg5S 12
g DIQ11 vVref 13
g reserved DIQ9 12
12 nDTR nCTS 1
GND DI04
XBee PRO 90GHP

Fig. 22. Esquematico del subsistema de comunicacion inalambrica

En la Fig. 23 se muestran las capas del PCB del subsistema de comunicacion inaldmbrica, como se
puede notar, sélo se utilizan tres pines del XBee para poder utilizarlo como transmisor. Para la parte del
receptor es el mismo circuito, pero se utiliza el pin 2 en lugar del 3.
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Fig. 23. Capas del PCB del subsistema de comunicacion inalambrica

2.2.3.3 Subsistema de potencia y microprocesador

En este circuito que se muestra en la Fig. 24, se incluye el subsistema de potencia y el microprocesador,
los reguladores de voltaje tienen sus respectivos capacitores, y el microprocesador sus cambiadores de
voltaje para la conexidon con el GPS y el XBee, el circuito cuenta con los jumpers necesarios para
conectar con las otras dos tarjetas y el modulo GPS, asi como un jumper para poder programar al
microcontrolador.

l PickH
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Fig. 24. Esquematico del sistema con el microcontrolador y el de potencia

En la Fig. 25 se muestran las diferentes capas del PCB de este sistema.
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Fig. 25. Diferentes capas del PCB del sistema de potencia y microprocesador
2.2.4 Software de vuelo
El software de vuelo es el programa que se
graba en el microcontrolador, éste se tiene que 00"25:2;?1" de
encargar de procesar las sefnales de los sensores periféricos
y GPS para enviarlas con el formato adecuado a . N
la estacion terrena. L
. .y . Leer y guardar
A continuacion, en la Fig. 26, se muestra el voltaje del sensor
diagrama de flujo del software de vuelo para el MPXATISA
CanSat disenado. l
Como se puede notar, este CanSat solo lee los )
eer y guardar
datos de los sensores y del GPS para luego voltale del sensor
enviarlos hacia la estacion terrena mediante el
modulo de comunicacidon inaldmbrica. El
no

microcontrolador se encarga de elegir la GPGGA
oracion GPGGA del GPS, que es la que contiene

los datos Utiles a leer. st

H Leer y guardar:
Los datos que lee y manda a la estacion terrena TrempoUTC.
son: tiempo en UTC, latitud, longitud, numero tggfgulfud
de satélites, altitud, sensor de presion y sensor ,r;.l‘lftJ_.tE;aléllitesy
Tt
de temperatura. l
Enviar datos por el
puerto serial a
9600 baudios

Fig. 26. Diagrama de flujo del software de
vuelo del CanSat RUE




El formato de envio de datos es el siguiente:
“"Hora: 123519

Lat.: 4807.038,N

Lon.: 01131.000,E

Sat.: 08

Alt.: 545.4,M

Presion: AD1:10

Temp: AD2:10"

Donde AD1 y AD2 son los valores digitales del convertidor A/D de 10 bits. Es decir, el voltaje de cada
sensor aun no esta calculado, de eso se encargara la estacion terrena.

2.2.5 Estacion terrena

La estacion terrena recibe las sefales enviadas por el CanSat, en ésta se despliegan los datos
graficamente para tener una visualizacion de ellos, en este caso se grafica la presion y la temperatura
en tiempo real. Se realiza un procesamiento de las sefales recibidas para poder obtener datos Utiles,
ademas se crea un archivo que almacena los datos recibidos para un analisis posterior. Se utilizo el
software LabVIEW para este fin, como se muestra en la Fig. 27y Fig. 28.

[True ~ ]

i
24

True ¥

k3
v
5
»
D Blc+(0.085%4.967)/(0.009%4. 967 -
S.Zé
o
> y Bltitud barometrica s.n.m.
i i Bla307 76 (1-(xj101.325"*0.190357) [} ’
>
[itud]
> Do 2
1023 b, Bar, Tnicial 1

tos sin procesar (Raw datay E v
-~ Babe ||

ftudent Edition |

Fig. 27. Diagrama de Bloques de LabVIEW de la estacién terrena del CanSat RUE

Como se puede ver, la estacion terrena recibe los datos en el puerto de comunicacion serial (COM), a
éste esta conectado el modulo XBee receptor. Los parametros de comunicacion serial del XBee
receptor coinciden con los del XBee transmisor y con los de la estacion terrena (el XBee transmisor es el
que se encuentra en el CanSat), estos parametros son:

e Velocidad de transmision: g6oo baudios

e 8bits de datos
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2174.51

Zona Horaria
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Puerto COM r:Guarg!ar? Apaga
{coms [F - Altitud

2175

W,

Fig. 28. Panel frontal de la estacién terrena del CanSat RUE

La estacion terrena procesa los datos provenientes del CanSat para poder mostrarlos correctamente,
realiza los calculos requeridos para convertir el valor de voltaje de los sensores, en valores de presion en
Pascales y de temperatura en grados Celsius. Finalmente se grafican en tiempo real en el panel frontal
de la estacion terrena, con la opcidn de almacenar los datos en un archivo para un analisis posterior.

El calculo del voltaje de los sensores, a partir del valor del convertidor A/D es:

Veer - ConvertidorAD

Vsensor = (210 1) Ec. (9)

Donde
Vref: es el voltaje de referencia del convertidor A/D, en este caso son 5V
ConvertidorAD: es el valor digital de 10 bits del convertidor A/D

Por lo tanto

5.ConvertidorAD
Vsensor = 1023 Ec. (10)

Para obtener la presion a partir del voltaje de salida del sensor se utiliza la Ec. (3):
Para calcular la altitud se utiliza la Ec. (7):

Para obtener la temperatura en grados Celsius a partir del voltaje del sensor se hace:
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temperatura = (100 -Vgysor) — 273 Ee. (11)

La mayoria de las computadoras actuales no
cuentan con puerto serial (puerto de
comunicacion entre el microcontrolador y el
XBee), por esta razon se utiliza un convertidor
de serial a USB de la marca FTDI como el de la
Fig. 29. Para poder utilizar este convertidor es
necesario bajar los drivers VCP (Virtual COM
Port) de la pagina del fabricante. Una vez
instalado, se conecta el dispositivo a un puerto

USB y el driver se encarga de que la Fig. 29. XBee receptor conectado al

com[l)utadora lo reconozca como un puerto convertidor serial-USB de la marca FIDI
serial.

2.2.6 Desarrollo kit CanSat RUE

Después de completar el disefio del CanSat, se ensamblé e integrd dentro de una lata, como se observa
en la Fig. 30 y Fig. 31. Este fue el disefio que se utilizd para desarrollar un kit CanSat que se proporciono
a los equipos participantes que completaron el curso de la RUE. Cada equipo obtuvo este kit financiado
por la RUE con el fin de que les sirviera como base para desarrollar su mision.

Fig. 30. Prototipo del CanSat ensamblado Fig. 31. Prototipo de CanSat integrado en una
lata.

Como se menciond al principio de este capitulo, hubo 15 equipos que finalizaron exitosamente el curso
Construccion de un CanSat 1. A cada uno de ellos se le proporciond un kit con el contenido que se
describe en la Tabla 4.
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Tabla 4. Contenido del kit CanSat de la RUE

Contenido:

1 PICa8F2550

1 PICa8F2520

2 XBee PRO gooHP

2 antenas de dipolo goo MHz

Circuito impreso (PCB)

Sensor de presion MPX4115A
Sensor de temperatura LM335

Cristal de cuarzo 4 MHz

Los circuitos impresos se mandaron a fabricar a la empresa mexicana "PCB Rapido” de Querétaro. El
resto de los componentes se compraron en AG electronica y Mouser Zapopan, Jalisco. El contenido del
kit es suficiente para armar un CanSat basico que transmita los valores de temperatura y presion a una
estacion terrena.

Los componentes se colocaron en bolsas de plastico, y se armaron cajas con los logos de la RUE para
entregarlos a los equipos. El kit también incluyé una lata en la cual integrar el sistema electronico.

Fig. 32. Kit CanSat de la RUE con todos sus componentes

Se adquirieron los componentes necesarios para armar 20 kits. En las siguientes imagenes se muestran
los componentes adquiridos para todos los kits.
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Fig. 35. Sensores y cristal de 4 MHz

S
e U L, P ——

e e,

15
Fig. 34. PCB’s y microcontroladores en sus Fig. 36. Antenas con conector RPSMA de 900
bolsas MHz

También se mandaron a hacer y se armaron las cajas individualmente, con los logos de la RUE impresos
en ellas, se armaron 20 cajas, una para cada kit. En la Fig. 37 se muestran el proceso de armado de las
cajas.

o~
Fig. 37. Armado de las cajas para los kits
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En un evento final en el auditorio Monges Lépez del Instituto de Geofisica, al finalizar el curso de una
semana, se entregaron los kits a los equipos que finalizaron exitosamente el curso. En la Fig. 38 se
muestran estos kits ya en el auditorio antes del evento de entrega.

Fig. 38. Kits CanSat en el auditorio Monges Lopez antes de ser entregados a los equipos participantes

2.3 Preparativos previos al concurso de CanSats RUE

Después de haber finalizado el curso, se realizaron los preparativos necesarios para el concurso que
seria en enero del 2014. El principal reto consistia en encontrar un método para subir los CanSats de
cada equipo a una altura determinada para después dejarlos caer. A los equipos que asi lo requirieran,
se les dio la oportunidad de realizar pruebas de transmision a varios metros de altura.

2.3.1 Globo con helio

La primera prueba de transmision a varios metros de distancia que se realizd, fue mediante un globo
inflado con helio de aproximadamente dos metros de didmetro, como el mostrado en la Fig. 39, el
globo se sujetd con dos carretes de hilo de pescar, alcanzando una altura de 200 metros, la transmision
fue exitosa, pero practicamente no se tiene control sobre el globo, y el descenso del globo se complicé
debido a que no contamos con un sistema que enrolle el carrete automaticamente.
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Fig. 39. Globo utilizado para la prueba de transmisién inalambrica. Crédito: Ricardo Granados

2.3.2 Globo zeppelin

Dado que las pruebas con el globo no fueron satisfactorias, en cuanto que no se podia controlar con
facilidad el ascenso y descenso del mismo, se procedid a experimentar con un zeppelin de
aproximadamente 4 metros de largo (ver Fig. 40) del Centro de Ciencias de la Atmosfera, éste cuenta
con un sistema que enrolla y desenrolla el carrete mediante un control eléctrico que facilita su uso. Con
este globo se hicieron pruebas de transmision de los CanSats de 4 equipos.

Se realizaron dos ascensos, en el primero se subio solo a 140 metros de altura, después se determino
que el globo necesitaba mas gas y en el segundo ascenso subié a una altura maxima de
aproximadamente 450 metros.

Fig. 40. Globo zeppelin inflado con helio frente a rectorfa, C.U.
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En la Fig. 41 se muestran las graficas del primer ascenso con el zeppelin, se muestra la altura registrada
por el médulo GPS en metros sobre el nivel del suelo, la presion atmosférica en kPa, y la temperatura
del aire, para este ascenso se obtuvieron casi 500 muestras, cada una tomada cada un segundo. Se
puede ver que la altura maxima fue de 140 metros, luego bajé un poco y nuevamente alcanzé la altura
maxima, al final se tomo la decision de bajarlo para ponerle més gas. La temperatura varié alrededor de
los 21° C.

Altura del GPS [m]

140 T =
120~ —
100 — —

E gof- B

60— —
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Fig. 41. Altura, presién atmosférica y temperatura. Prueba del 28 de octubre de 2013

En la Fig. 42 se muestran las mismas graficas para la sequnda prueba realizada. En este caso fueron mas
de 1800 muestras, lo que significa 30 minutos de experimentacion. El globo ascendié a 450 metros en
esta ocasion, al observar las graficas de la altura y de la presion se nota visiblemente la relacion entre
estos dos parametros.

La temperatura disminuyo a mayor altura, comprobando una relacion entre los dos parametros.
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Fig. 42. Altura del GPS, presion atmosférica y temperatura del aire. Segunda prueba del 28 de octubre del
2013
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Se realizé también una prueba en el municipio
de Chapa de Mota, Estado de México, cerca del
observatorio de las Animas. El viento en el lugar
era moderado. Se subido a no mas de 4o0
metros y el globo se movié demasiado hacia la
direccion del viento, el viento se lo llevaba en
esa direccion. El globo no pudo subir a mayor
altura debido a que el viento lo arrastraba
muchos metros lateralmente. El objetivo del
curso era llevar los CanSats a una altura de 1
km, por lo que se buscod otra opcidon para
subirlos a una mayor altura y con un mayor
control en el ascenso y descenso.

2.3.3 Pruebas con helicopteros drone

Fig. 43. Prueba del globo zeppelin en el
Campamento ecolégico de Chapa de Mota,

Edomex.

Por ultimo, se experimentd con un par de helicopteros drone, mostrados en la Fig. 44, con éstos se
alcanzaron alturas de hasta 700 metros, y con la capacidad de levantar hasta 500 gramos. Estas
caracteristicas lo hace la mejor opcion para llevar los CanSats a cierta altura en el concurso.

Fig. 44. Helicopteros drone utilizados en la compten

S~

cia de Cha de Mota, Edomex.

Se realizaron varias pruebas en las Islas de Ciudad Universitaria, en todas se lograron alturas mayores a
los 400 metros, y la maxima fue de 700 metros. En la Fig. 45y Fig. 46 se observan dos pruebas con el
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helicoptero drone realizadas el 26 de noviembre del 2013 en las Islas, en la primera es observa que se
alcanzé una altura maxima mayor a los 400 metros, mientras que en la segunda se alcanzé una altura

de 600 metros.
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Fig. 45. Altura de GPS, presion y temperatura. Prueba del 26 de noviembre del 2013
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Fig. 46. Altura del GPS, presion y temperatura del aire. Segunda prueba del 26 de noviembre del 2013

Como se puede apreciar, la respuesta del GPS por momentos era lenta y se mantuvo con un valor fijo de

altitud durante varios sequndos.

Se cambid el método de calculo de altura, se utilizd el sensor de presion para calcular la altura a partir
de éste, obteniendo resultados mas favorables como se muestra en la Fig. 47, Fig. 48 y Fig. 49.
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Como se puede ver, se alcanzaron alturas de hasta 700 metros en la primera prueba del 3 de diciembre

en las Islas de

C.U., de 400 metros en la sequnda, y 450 metros en la tercera.
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47. Altura barométrica, presion y temperatura. Prueba del 3 de diciembre de 2013
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Fig. 48. Segunda prueba del 3 de diciembre del 2013
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Fig. 49. Tercera prueba del 3 de diciembre del 2013

2.3.4 Sistema para liberar CanSats desde drone a 500 metros de altura

Ademas de contar con el medio para subir a cierta altura (los helicopteros drone), también se necesita
un dispositivo que sostenga los CanSats y que al alcanzar cierta altura, se liberen para que caigan
libremente.

Este sistema se diseid tomando como base el prototipo de CanSat que se mencioné arriba; solo
necesita medir la altura, no es necesario medir otras variables, y activar un actuador que mueva un
mecanismo. Debe ser muy ligero para no sumarle mucho peso al helicéptero.

Este sistema también debe contar con estacion terrena, desde la cual se visualiza graficamente la
altura.

La estacion terrena consta de un botdn para liberar el CanSat y una grafica que despliegue la altitud
actual.

Los componentes de este sistema son:

e 1servomotor
e 1 microcontrolador

e 1XBee
e 1sensorde presion
e 1bateria

e 2reqguladoresde voltaje:5y3.3V
e Resistencias, capacitoresy transistores

Se decidio utilizar el sensor de presion, sobre el GPS, para calcular la altura, porque el desempefio del

sensor es mejor que del GPS para este proposito. En la Fig. 5o se muestra una comparacion de ambos
meétodos, ambas muestras se tomaron en el mismo momento.
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Fig. 50. Comparacién de la altura tomada del GPS LR9552 vs. Altura calculada con sensor MPX4115A

Estas graficas se tomaron de una prueba que se realizd con un helicoptero drone que subid a
aproximadamente 700 metros de altura en las Islas de C.U., el 3 de diciembre de 2013.

Como se puede notar, el GPS tiene una respuesta mas lenta y el valor de altura permanece fija por
varios sequndos.

En la Fig. 51 se muestra otra comparacion realizada el mismo dia, en este caso se alcanzé una altura de
500 metros aproximadamente.
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Fig. 51. Comparativa de altura de GPS vs altura calculada a partir de la presion.
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Ademas, la precision de calculo de la altura del GPS no es muy buena, esto se puede notar en la Fig. 52,
el GPS se mantuvo fijo durante 40 minutos y el valor de altitud tuvo una variacién mayor a diez metros.

15

10

| ]
| T TR
W i
| i

Fig.

52. Comportamiento de la altura del GPS en un lugar fijo.

El circuito de este sistema tiene conector de bateria, requladores para los niveles de voltaje necesarios,
un LED indicador, microcontrolador, sensor de presion y XBee, ademads de conectores para el
programador del microcontrolador y para un servomotor. Como se aprecia en la Fig. 53.
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Fig. 53. Esquematico del sistema liberador de CanSats
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En la Fig. 54 se muestran las capas del PCB del sistema liberador de CanSats, éste, evidentemente,

corresponde con el esquematico de la figura anterior.
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Fig. 54. Capas del PCB del sistema de liberacion de CanSats

El microcontrolador de este circuito envia datos
del sensor de presion y del voltaje de su bateria,
la estacion terrena se encarga de realizar los
calculos necesarios para calcular la altura, y se
decide en qué momento liberar los CanSats
mediante un botdn que envia un caracter al
sistema liberador, éste lo interpreta como una
orden de mover a cierta posicion el servomotor,
lo que activa el mecanismo y se libera el
CanSat. En la Fig. 55 se muestra el diagrama de
flujo del sistema liberador.

Se aprecia que el sistema liberador Unicamente
envia datos de los sensores y activa el
mecanismo de liberacion al recibir la orden de
la estacion terrena mediante un botdn.

Configuracion de
puertos y
periféricos

v

P

h 4

Leer y enviar valor
del sensor de
prasidn

¥

Leer y enviar valor
del sensor de
temperatura

Posicion 2 del

servomotor ¢Liberar?

Posicion 1 del
sernvomaotor

Fig. 55. Diagrama de flujo del sistema liberador

En el siguiente par de figuras (Fig. 56 y Fig. 57) se muestra la estacion terrena, en ésta se grafica en
tiempo real la altitud del helicdptero, asi el usuario decide el mejor momento para activar el sistema
liberador al oprimir un boton virtual.
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Fig. 57. Panel frontal de la estacién terrena del sistema liberador de CanSats

El sistema ensamblado se muestra en la Fig. 58, se colocd en un pequefio gabinete para poder
adaptarlo facilmente al helicoptero. Como se ve, tiene un servomotor con un mecanismo que al hacerlo
rodar, libera el CanSat que lleve, éstos se acoplaron con un clip para sujetar hojas, al mecanismo del
servomotor. En la Fig. 59 se muestra este sistema adaptado ya al helicéptero que esta elevando un
CanSat.
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Fig. 58. Sistema liberador de CanSats, a la L
>- D15 helicoptero.
izquierda de la foto se observa el
mecanismo en el servomotot.

2.4 Concurso de CanSat en Chapa de Mota, Estado de México.

La convocatoria para el concurso se difundié mediante la pagina electronica de la RUE, posteres en
diferentes centros y facultades de Ciudad Universitaria de la UNAM, y en la gaceta de la UNAM.

El concurso estuvo dirigido a estudiantes inscritos en la UNAM, tanto de licenciatura como de
posgrado, para registrarse habia que llenar un formato de inscripcion en la pagina de la RUE. La fecha
limite de registro al concurso fue el 6 de diciembre de 2013 [71].

El concurso se llevo a cabo el 25 de enero del 2014 en el Campamento Ecoldgico del municipio de Chapa
de Mota, Estado de México. Los CanSat se elevaron a 5oo metros de altura mediante los helicopteros
drone que fueron piloteados a control remoto por el M.C. Fernando Angeles Uribe del Instituto de
Astronomia.

A este concurso se inscribieron 29 equipos, de los cuales ocho llegaron a operar su CanSat en el lugar de
la competencia. De éstos, siete equipos entregaron un reporte, los cuales se pueden consultar en las
Memorias del Concurso CanSat 2014 [72].

En la Tabla 5 se muestra la lista de los equipos que participaron en este concurso.

Todos los CanSat debian de transmitir, al menos, altitud, presion y temperatura; cada uno con un
experimento cientifico determinado por cada equipo.

Entre las especificaciones para el concurso se encontraban las de dimensiones y peso, para este caso,
fueron las de un cilindro de 355 ml, la masa menor a 370 gramos y sin uso de paracaidas [73]. Esta Ultima
especificacion implica uno de los mayores retos, ya que la estructura del CanSat debe soportar el
impacto de la caida.

Ademas, cada equipo participante debid de entregar un reporte final con analisis de los datos recibidos
durante la operacion de su sistema.

En el evento, en total se subieron ocho CanSats a la altura que los drones permitieron, uno por cada
equipo, cada equipo tuvo su turno, se colocd su CanSat en el helicoptero mediante el sistema liberador
mencionado antes, el helicoptero se elevo a oo metros de altura, desde este punto se liberaron los
CanSats.
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Tabla 5. Equipos patticipantes en el concurso CanSat de la RUE

Equipo Integrantes

Covector | Jesus Alberto Garcia Cruz

Alejandro Mosqueda Vargas

Victor Lopez Castellanos, asesoramiento
Akbal Hernandez Lopez Victor

Rios Pérez Arturo

Sanchez Balanzar Juan Carlos

Asesor: Miguel Angel Alcarado Zaragoza
Xaman Ek | Carlos Ignacio Garcia Sanchez

Oscar Mérida Guzman

José Luis Magafa Vazquez

Marco Antonio Pérez Vazquez

Eduardo Gabriel Zamora Lopez
Daidalos | Guerra Zamora Esperanza

Hernandez Yepes José Gustavo

Larios Arellano Daniel

Rosas Gonzalez Ariadna

Varela Ruiz Diana

Graviton | Cortés Jiménez Agustin

Navarrete Ramos Efrén

Valenzuela Mufioz Oscar Alfonso
Vazquez Ibarra Mariana

ltzamna | Asesor: Jorge Prado Molina

Humberto Hernandez Arias

Paul Karim Tiburcio Castro

Ramon César Augusto Tudela Martinez
Lunarsat | Elsa Lucia Orozco Villegas

Ignacio Carlos Cruz Pérez

Arturo Carreté Chavez

En la Fig. 60 se muestran los datos de las altitudes alcanzadas por cada equipo. La altitud base es la
altitud del lugar, aproximadamente 2630 msnm en el Campamento ecoldgico de Chapa de Mota, como
se puede ver 6 de los 8 CanSats se pudieron elevar satisfactoriamente a 5oo metros, los otros dos solo a
300 metros, esto fue debido a que fueron los de mayor peso, y el helicoptero no pudo subirlos mas.
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Fig. 60. Datos de las alturas alcanzadas con los drones, obtenidos del sistema liberador.

En la Fig. 61 se muestran los CanSats de los equipos participantes después de su participacion, varios
sufrieron dafios en el impacto, dos de ellos quedaron practicamente intactos y completamente
funcionales (Akbal y Xaman Ek, primero y sexto de izquierda a derecha en la fotografia). Las misiones
fueron muy variadas, se midieron aceleraciones, fuerza de impacto, parametros del aire como
temperatura, humedad y presidn; se tomaron imagenes infrarrojas del terreno durante el descenso; y
uso de GPS. Incluso un equipo realizd simulaciones de analisis de elemento finito a la estructura del
CanSat.

Fig. 61. CanSats de los equipos participantes espués de finalizado el evento

En la Fig. 62 se muestra a los participantes del concurso, después de finalizado el concurso.
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Fig. 62. Participantes del Concurso CanSat RUE al finalizar el evento. Crédito: Gaceta UNAM.

La ceremonia de premiacion del Primer Concurso Universitario de CanSat, se llevd a cabo el 11 de
marzo del 2014 a las 8:30 am en el Auditorio Sotero Prieto del Anexo de la Facultad de Ingenieria de la
UNAM. A la premiacion asistieron Estela Morales Campos, coordinadora de Humanidades; Juan Manuel
Romero Ortega, coordinador de Innovacion y Desarrollo; Gonzalo Guerrero Zepeda, director de la
Facultad de Ingenieria, Blanca Mendoza Ortega, coordinadora técnica de la RUE y Alejandro Farah
Simon, presidente del jurado del consejo de CanSat [74].

En la fotografia de la Fig. 63 se muestran a las autoridades y los participantes de este primer concurso
universitario de CanSats, en la ceremonia de premiacion en el Auditorio Sotero Prieto.

Fig. 63. Autoridades y premiados del primer concurso universitario de CanSats. Crédito: Boletin UNAM-
DGCS-154
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Capitulo 3. Texas CanSat Competition 2014

Con la experiencia obtenida en el desarrollo del curso y concurso de la RUE, fue posible participar en la
competencia internacional "Texas CanSat Competition 2014". En este capitulo se describe el disefio,
pruebas e implementacion del CanSat desarrollado para esta competencia.

La edicion del 2014 de esta competencia comenzo desde principios de ano, a los equipos inscritos se les
asignaron fechas limites de entrega de los documentos Revision del Disefio Preliminar (PDR) y Revision
Critica de Disefo (CDR), para el 3 de febrero y el 31 de marzo, respectivamente. La presentacion de los
mismos se realizo via telefonica ante los jurados de la competencia, del 10 al 28 de febrero para el PDR,
y del 7 al 25 de abril para el CDR.

El evento final se celebrd del 13 al 15 de junio del 2014 en Texas, EE.UU., donde se elevaron los CanSats
mediante cohetes amateur, se presentd la Revision Post-Lanzamiento (PFR), y se realizé la premiacion
de los equipos ganadores.

Inicialmente hubo 54 equipos inscritos de Renk Team# School  Tem  FielSorm
L , i 1 5524 Istanbul Technical University ARISAT 98.82%
distintos paises, predominantemente 2 371 SAMUnversiy Wokingat w0
. . ’ 3 1174 The University of Alabama in Huntsville ‘Wind Charger 93.75%
estadounldenses, de la India Yy de Tuqu|a; 4 2479 Ryerson Universty Team Tomahawk 90.08%
. . . 7 5 2218 Tarleton State University Tareton Aeronautical Tea 86.58%
también hubo equipos de Egipto, Canadj, 6 7000 University of Perleum and Energy Studies | ASTRAL 0654%
Guatemala, Indonesia, Iran, Italia, Emiratos R i oo
A H H L 9 5059 The University of Manchester CanSaturn V 76.87%
Arabesl Relno Unldo y de MeXICO' TOdOS |OS 10 1870 University of Minnesota TEAM SKYFALL 76.77%
equipos  enviaron y  presentaron  los 2003 e Vet Gimrs e oo
documentos PDR y CDR 13 1957 City College of New York Venera 76.20%
. ) 14 5698 Middle East Technical University METUSAT Nymph Noir 75.26%

De estos 54 equipos, 36 Comp|eta ron la 15 5437 Istanbul Technical University CanSatITU 74.93%
. 16 6046 The University of Manchester ‘Yes We CanSat 74.44%
competenc|a al operar su CanSat y presentar el 17 4915 Universidad Nacional Autonoma de Mexico Orca 72.29%
PFR en Texas 18 4741 University of Rome “La Sapienza” SAPIENZA SPACE TEAM 72.13%
. 19 5350 Istanbul Technical University ARF 71.70%

. Y ’ 20 3001 International Institute of Information Technology = OORJAYAAN 69.26%

Con el equipo en el que se participd por parte 21 1783 Universty of Mirmcsala Winro-SAT-2 c022%
de la UNAM, se obtuvo el lugar 17 (ver Fig. 64). |03 T eyl Mot [Gomming o
Este es el segundo equipo de México en |55 ma Techales Univerely S s
HP H A 26 1261 Arizena State University Sparky Sat 59.87%
part|C|par en esta ComPEtenCIa despues de la 27 5263 Istanbul Sehir University LUCENT 57.82%
part|C|paC|on de| ITESM CCM en e| 2008. 28 2740 Delhi Technological University ZENITH 56.47%
29 2827 Hindustan Institute of Technology and Science BLACKBIRD 56.27%

30 3784 SRM University SRM VAIMAANIX 56.03%

31 2392 MeGll University McGill-SAT 54.99%

32 1522 Kapiolani Community College KCC STEM 54.27%

33 3697 SRM University SRM CANSAT 52.09%

34 3610 SRM University SPACE RODEO'S 50.85%

35 4045 Toc H Institute of Science and Technology Team CHRONOS 47.93%

36 1696 University of Michigan Code Blue 4543%

El equipo estuvo conformado por:
e Ricardo Granados Alfaro
e Marco Antonio Olvera Lopez

e ycomo asesor: Dr. Alejandro Farah Simon.

Fig. 64. Posiciones de la competencia 2014
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3.1 Requerimientos

La mision del 2014 simuld un sensor como carga Util viajando a través de una atmdsfera planetaria
midiendo la composicion atmosférica durante el descenso [75].

El sistema completo esta compuesto de dos componentes primarios: una carga Util y un contenedor
que protege a la carga Util durante el ascenso y el descenso inicial.

El cohete lanza el sistema completo a una altura de aproximadamente 670 metros o mas. A esta altura
el cohete libera el CanSat, éste debe caer a una velocidad de 12 m/s utilizando cualquier sistema pasivo
de control de descenso. Al alcanzar los 500 metros, la carga Util debe descender a una velocidad de 10
m/s o menos, sin utilizar paracaidas o un dispositivo similar. La carga Util no debe utilizar baterias, la
energia necesaria debe ser tomada del ambiente. Debe contener un huevo crudo de gallina sin que se
rompa en ningun momento. Ambos, contenedor y carga Util deben transmitir datos a la estacion
terrena durante el descenso, al aterrizar deben detener la transmision.

En la Tabla 6 se muestra la lista detallada de los requerimientos de la competencia del 2014.

Ademas de estos objetivos, hubo dos objetivos adicionales: el uso de un acelerdmetro de tres ejes para
medir la estabilidad y dangulo de descenso de la carga util; y medir la intensidad luminosa en el espectro
infrarrojo y visible.

Tabla 6. Lista de requerimientos de la competencia CanSat 2014

No. Requerimiento

1 La masa total del CanSat debe ser de 600 gramos + 10 gramos sin el huevo.

La carga util debe contener y proteger al huevo, no debe estrellarse o romperse durante el
lanzamiento y aterrizaje. El huevo no pesarad mds de 67 gramos.

3 La carga util debe estar completamente dentro del contenedor. Ninguna parte de la cara util
puede quedar fuera del contenedor.

4 El contenedor debe caber dentro del cilindro de 125 mm x 310 mm, incluyendo el sistema de
control de descenso pasivo. Se deben incluir tolerancias para facilitar el despliegue desde el
cohete.

5 El contenedor debe incluir un sistema de control de descenso pasivo. No puede descender en
caida libre.

El contenedor no debe contener bordes afilados que causen que se atore en el cohete.

El contenedor debe ser de un color fluorescente, rosa o naranja.

6
7
8 El fuselaje del cohete no debe ser usado para contener ninguna parte desplegable del CanSat.
9 El fuselaje del cohete no debe ser usado como parte de las operaciones del CanSat.

10 | El CanSat debe desplegarse desde el cohete.

11 El sistema de control de descenso no debe usar dispositivos pirotécnico o inflamable.

12 La velocidad de descenso del CanSat, por encima de los 500 metros, debe ser de 12 m/s.

13 Cuando el CanSat alcanza los 500 metros, la carga util debe ser liberada del contenedor.

14 Cuando se libera, la carga util debe tener una velocidad de descenso menor a 10 m/s.

15 | Todas las adhesiones del dispositivo de control de descenso deben sobrevivir 30 Gs de impacto.

16 | Todos los dispositivos de control de descenso deben soportar 30 Gs de impacto.

17 Todos los componentes electrénicos deben estar encerrados y protegidos del ambiente, con
excepcion de los sensores.

18 | Todas las estructuras deben construirse para sobrevivir a 15 Gs de aceleracién.

19 | Todas las estructuras deben construirse para sobrevivir a 30 Gs de impacto.

20 | Toda la electrénica debe estar montada utilizando montajes apropiados como separadores,
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tornillos, o adhesivos de alto rendimiento.

21 | Todos los mecanismos deben ser capaces de mantener su configuracién o estados bajo todas las
fuerzas.

22 | Los mecanismos no deben usar pirotecnia o quimicos.

23 Los mecanismos que utilizan calor (por ejemplo, alambre de nicrom) no deben estar expuestos
hacia el ambiente para reducir el riesgo potencial de provocar un incendio a la vegetacion.

24 | No se permiten baterias en la carga util. Sélo se permiten en el contenedor para poder liberar a la
carga util.

25 | El contenedor solo debe usar baterias de tipo alcalinas.

26 | El contenedor debe colectar y guardar datos de altitud a una tasa de 1 Hz desde el lanzamiento
hasta el aterrizaje.

27 | El contenedor debe transmitir datos de altitud a una tasa de 1 Hz desde el lanzamiento hasta el
aterrizaje.

28 | La carga util debe recolectar energia del ambiente durante el descenso.

29 | Durante el descenso, la carga util debe colectar datos de presion del aire, temperatura del aire y
voltaje de la fuente de energia una vez cada segundo.

30 Durante el descenso, la carga util debe transmitir toda la telemetria. Se calificard el nimero de
datos de telemetria transmitidos. La carga util no debe generar telemetria a una tasa mayor de 1
Hz.

31 La telemetria debe incluir tiempo de la misién de la carga util, con una resolucién de un segundo o
mayor, el cual comienza cuando se enciende la carga util. El tiempo de la misidn se debe
mantener en el evento de una reinicializacion del procesador durante el lanzamiento y la misidn.

32 | Se deben utilizar radios XBee para la telemetria. Se permiten radios Serie 1y 2 de 2.4 GHz.
También se permiten radios XBee PRO de 900 MHz.

33 | Los XBee deben tener sus identificadores NETID/PANID como el nimero de equipo.

34 | Losradios XBee no deben utilizar el modo “broadcast”.

35 | El radio del contenedor y de la carga util deben tener NETID/PANID iguales. Esta permitido a los
equipos determinar cémo coordinar comunicaciones entre el contenedor, carga util y estacion
terrena.

36 | La carga util debe incluir un conector umbilical externo para permitir pruebas y comprobaciones
de seguridad cuando no se recolecta energia del ambiente.

37 La conexion externa debe ser un conector resistente que sea facilmente accesible cuando la carga
util estd dentro del contenedor. No se permitirdn cables sueltos.

38 | El costo del CanSat debe ser menor a $1000 USD. La estacidn terrena y herramientas de andlisis
no se incluyen en este costo.

39 | Cada equipo debe desarrollar su propia estacidn terrena.

40 | Toda la telemetria debe ser presentada en tiempo real durante el descenso.

41 | Toda la telemetria debe ser presentada en unidades de ingenieria (metros, metros/segundo,
Celsius, etc.).

42 | Los equipos deben graficar los datos en tiempo real durante el lanzamiento.

43 | La estacidn terrena debe incluir un mastil de 3.5 metros, que se medira desde el suelo hasta la
punta de la antena.

44 | El mastil de la estacidn terrena debe mantener su postura por si mismo. No puede amarrarse a la
carpa ni otras estructuras.

45 | El mastil de la estacidn terrena debe estar asegurado correctamente, no debe caer bajo ninguna
condicidn con vientos de 30 mph.

46 | Sise utilizan cables para retenida para el mastil, estos cables deben hacerse visibles por
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seguridad.

47 | Tanto el contenedor como la carga util deben estar etiquetados con informacion de contacto del
equipo, incluyendo direccidn de correo electrénico.

48 | El software de vuelo debe mantener la cuenta de los paquetes enviados, la cual debe incrementar
con cada transmision a lo largo de la mision. Este valor se debe mantener si se presenta una
reinicializacion del procesador.

49 | El contenedor vy la carga util deben mantener el tiempo de la mision el cual es el numero de

segundos desde que el vehiculo es encendido. El tiempo de la mision debe mantenerse en el
evento de pérdida de energia eléctrica o reinicializacion del procesador. El tiempo de la misidn
debe mantenerse mediante software o hardware con un reloj de tiempo real (RTC). Si se utiliza un
reloj de tiempo real, se permite el uso de una bateria pero sélo para el RTC.

3.2

Disefio, Pruebas e Implementacion

El CanSat se divide en varios sistemas: sensores, control de descenso, estructura mecanica,
comunicacidon y manejo de datos, alimentacion eléctrica, software de vuelo y estacion terrena. Cada
uno de estos sistemas tiene sus requerimientos especificos, que se desprenden de la lista de
requerimientos de la Tabla 6.

3.2.1 Resumen de los sistemas

El primer disefio planteado consistia de un cilindro con un panel solar flexible para tomar energia del
ambiente, el panel estaria alrededor del cilindro de la carga Util. La carga Util estaria completamente
dentro del contenedor. Para liberar la carga Util del contenedor se selecciona un mecanismo basado en
un servomotor. En la Fig. 65 se muestra la configuracion inicial de este disefo.

—— NPT

\_\_ﬁ_—_// e v

S I \-\_‘__//

ﬁ; g A S / -~ Contact
- 1

R E—

\_‘__4—// \\——‘/—// Holder

\\_\‘ / \-\_‘__—// Spring;

Fig. 65. Disefo inicial de la configuracion del CanSat
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A continuacion de describe, de manera grafica, el Concepto de Operaciones (CONOPS) planteado del
CanSat propuesto. Este CONOPS se puede apreciar en la Fig. 66. Se describe la operacion de
lanzamiento, de descenso y de post-lanzamiento.

Operacion de lanzamiento:

Programar la
Ensamblar altura de Q(_)Iocar carga Colocar CanSat
partes del ; - atil dentro del
liberacion de la en el cohete
CanSat. o contenedor
carga util
Operacion de descenso:
Ejecutar el g%ﬂg{ﬁ:r Liberar la carga Detener
lanzamiento :> durante el :> umtgt?(,lgs 500 :> :?enr:’ig?mn al
descenso

Operacion post-lanzamiento:

Entregar datos

Recuperar A
CanSat |:> J%l;;lelemetna a

Fig. 66. CONOPS del CanSat disefiado, para las operaciones de lanzamiento a post-lanzamiento

Parachute

Container
electronics
120 mm
Payload electronics
Flexible

Solar panel

Egg
compartment

Payload Structure

Fig. 67. Disposicion fisica propuesta inicialmente para los componentes del CanSat
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También se propuso una configuracion inicial de la disposicion fisica del CanSat, que se muestra en la
Fig. 67, ésta se realizd con el software de disefio asistido por computadora (CAD) para modelado
mecanico en 3D, SolidWorks 2010. Se puede apreciar el compartimiento para el huevo, la disposicion de
los paneles solares, del paracaidas, y de la electrénica. Ademas de las medidas, que son compatibles
con las del cohete.

3.2.2 Subsistema de sensores

Los sensores propuestos inicialmente se muestran en la Tabla 7, se muestran los sensores necesarios
para cumplir con los requerimientos: sensor de presion, temperatura, voltaje y aceleracion.

Tabla 7. Resumen de los sensotes seleccionados inicialmente

Tipo de | Sensor Descripcion Contenedor | Carga
sensor seleccionado util
Presion  del | BMP180o Sensor de presidon barométrica X X
aire
Temperatura | LM335Z Sensor economico que puede X
del aire medir temperatura con un error
menor a 1° Celsius
Voltaje de | Divisor de voltaje Resistores conectador en serie X
alimentacion para  medir voltaje de
alimentacion
Aceleracion MMA7361 Modulo con acelerometro de X
triple eje y giroscopio

A continuacion se muestran los criterios de seleccion de cada uno de los sensores propuestos.

Para el sensor de altitud se compararon las caracteristicas eléctricas de algunos sensores disponibles en
el mercado nacional, para poder tomar una eleccion final basada en esta comparacion. Lo mismo se
hizo para los demas sensores.

La comparacion de los sensores de altitud se muestra en la Tabla 8, se compararon caracteristicas tales
como rango de operacion, resolucion, interfaz de comunicacion, sensibilidad y voltaje de alimentacion.

Tabla 8. Comparacién de sensores de presion/altitud

Sensor Precio | Rango Resolucion | Interfaz Sensibilidad | Voltaje
(USD) alimentacion
BMP18o 9.95 300-1100 0.02 hPa | I12C N/A 1.8-3.6 V
hPa (0.127 m)
MPX4115A | 19 150-1150 hPa | NJA Analdgico | 4.6mV/hPa |5V
MPX5100A | 46 0-1000 hPa N/A Analdgico | 4.5mV/hPa | 5V
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Se eligié el modulo BMP18o (Fig. 68) debido a
su menor precio, la interfaz de comunicacion y
su resolucion. Ademas, este modulo mide la
temperatura desde o a 65 ° C. Los otros
sensores mostrados requeririan un convertidor
A/D de 16 bits para obtener la resolucion
requerida de 1 metro. Este sensor se utilizara
tanto para el contenedor como para la carga
util, uno para cada uno.

Fig. 68. Médulo GY-65 con el sensor BMP085

La ecuacion para calcular la altitud a partir de la presion leida de este sensor viene expresada en la hoja

de datos del fabricante [76]:

p 0103
altitud =44330/1—| -—————
1013.25

Ec. (12)

Se realizd una comparacion para los sensores de temperatura, ver Tabla g.

Tabla 9. Comparacién de los sensores de temperatura

Sensor Precio | Rango Resolucion | Interfaz Sensibilidad | Voltaje
(USD) alimentacion

DS18B20 | 7 -55a125°C | 0.5°C Digital N/A 3-5.5V
LM335Z | 0.8 -40a100°C | 0.5°C Analégico | 10 mV/K 5V
LM35 1.5 -55a150°C | 0.5°C Analogico | 10 mV/K 4-20V

Se eligid el sensor LM335Z de la Fig. 69, por ser

el mas econdémico, es facil de utilizar y la

resolucion es igual a la de los demas sensores '

comparados. Cumple con los requerimientos de

la mision.

1ot

!
-
1 ki
I

¥

Fig. 69. Sensor analégico de temperatura

LM335Z

Finalmente, se hizo la misma comparacion, para los sensores de aceleracion en tres ejes.

Esta comparacion se puede apreciar en la Tabla 10.
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Tabla 10. Comparacion de los sensores de aceleracion en tres ejes

Sensor Precio | Rango Resolucion | Interfaz Sensibilidad | Voltaje
(USD) alimentacion
MPU-6050 | 39.95 +169 16 bit 12C N/A 2.3-3.4V
ADXL335 24.95 | +3g N/A Analdgico | N/A 1.8-3.6V
ADXL345 27.95 +16¢ 13 bit SPI/I2C N/A 2-3.6V
MMAS8452Q | 9.95 +8¢g 12 bit 12C 1.95—-3.6V
MMA7361 |11.95 |*6g N/A Analdégico | 8oo mV/g 2.2-3.6V
ADXL362 14.95 +8¢g SPI 1.6-3.5V
RedBot 9.95 +8g 12 bit 12C 5V
LIS331 27.95 £244 16 bit SPI/I2C 2.16-3.6V

Se eligio el sensor MMA7361 (ver Fig. 70)
debido a su salida analdgica, el
microcontrolador tiene muchas entradas
analdgicas, y es mas sencillo de utilizar que 12C.
Ademas es de los mas econdmicos.

Cuando este sensor tiene una aceleracion de o
g en un eje, presenta un voltaje de 1.65 V
aproximadamente en el pin correspondiente a
ese eje [77]. Cuando hay aceleracion en el
sentido contrario al del eje, se suman 8oo mV.
Cuando la direccion de la aceleracion es en la
misma que en la que apunta el eje, se resta la
misma cantidad (8oo mV).

3.2.3 Control de descenso

El control de descenso consiste de un paracaidas para el contenedor. La carga Util debe descender sin

utilizar paracaidas o un dispositivo similar.

Para el contenedor se pretende comprar o realizar un paracaidas que cumpla con las especificaciones

de velocidad de descenso.

Fig. 70. Sensor analégico de aceleracién en tres
ejes MMA7361

La carga Util utilizara una estructura basada en un rehilete.
El paracaidas sera de un color fluorescente para facilitar la recuperacion.

El area de un paracaidas esférico es calculada con la siguiente ecuacion [78]:

A 2-g-m

p-Cqy v

Donde

g: aceleracion debida a la gravedad terrestre
m: masa del conjunto

p: densidad del aire

Cd: coeficiente de arrastre del paracaidas
v: velocidad de descenso
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Recordando que el area de un circulo:

A=7x-r?

La primera ecuacion, queda, en funcion del radio:

2-g-m
r=—>—
7 p-Cy-V?

Ec. (14)

Ec. (15)

Se toma p =1.22 kg/m?y Cd = 0.75 (valores tipicos de paracaidas de forma esférica).

Tomando en cuenta que la velocidad de
descenso debe ser de 12 m/s, y que el CanSat
pesara 600 gramos; el radio del paracaidas
debe ser:

r=0.168m=17cm

Se realizd un paracaidas de este radio con la
tela que se utiliza reqularmente para construir
paraguas. Se recortaron 12 piezas triangulares
del mismo tamano para realizar el paracaidas
de la Fig. 71. A éste se le amarraron hilos de
aproximadamente 30 cm de longitud y se
unieron a la parte superior del contenedor.

Para la carga util, en cambio, se utilizo la
estructura similar a un rehilete mostrada en la
Fig. 72, que se unio a la parte superior de la
estructura de la carga util. Se realizd con un
material plastificado, del mayor tamaiio posible
para que descendiera a la menor velocidad
posible.

Esta estructura se puede doblar para su
ensamble en el cilindro del contenedor. Cuando
se libera la carga Util, la estructura hace que
gire y la velocidad de descenso disminuya
considerablemente.

Fig. 71. Paracaidas circular de 17 cm de radio

Fig. 72. Control de descenso de la carga util
basado en un rehilete
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3.2.4 Subsistema mecanico

El sistema mecanico consiste de todas las estructuras tanto del contenedor como de la carga til.
También del sistema de proteccion del huevo dentro de la estructura de la carga Util. Para este se
propuso inicialmente el uso de espuma alrededor del huevo.

Para la carga Util, la configuracidon de la estructura mecanica se presenta en la Fig. 73, se pueden
apreciar las dimensiones propuestas, y la configuracion fisica de cada elemento. En la Fig. 74 se muestra
la configuracion para el caso del contenedor, también se muestran las dimensiones, la disposicion fisica
del panel solary de los demas elementos.

Electronics

Egg compartment

Bottom of payload

180 mm

Payload section

Fig. 73. Configuracion fisica de la carga util Fig. 74. Configuracion fisica del contenedor

El contenedor esta conectado a la carga Util mediante un mecanismo basado en un servomotor, cuando
se alcanzan los 5oo metros, se activa este mecanismo de liberacion, el cual mueve un servomotor que
libera la carga Util, la carga Util al ser liberada cae a menos de 10 m/s con el control de descenso basado
en rehilete. Esta conexion entre el contenedor y la carga Util se muestra en la Fig. 75.

The container release
the payload at 500
meters

Servomotor-based
{} mechanism

The payload is released
and deploys its DCS

Fig. 75. Interaccion contenedor — carga util.
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Se realizé también un estimado inicial de la masa total del sistema, para saber si se cumplia con el
requerimiento de los 600 gramos + 10 gramos. El estimado para el contenedor se muestra en la Tabla
11, y para la carga util en la Tabla 12.

Tabla 11. Masa estimada para el contenedor

Componente Masa (gramos) | Fuente/Incertidumbre
Estructura mecanica | 70 Estimado

Paracaidas 50 Estimado

Electronica 80 Estimado

Servomotor 9 Estimado

Bateria 40 Estimado

Panel solar 30 Estimado

Total 279

Tabla 12. Masa estimada de la carga util

Componente Masa (gramos) | Fuente/Incertidumbre
Estructura mecanica 90 Estimado

Sistema de control de descenso | 9o Estimado

Electronica 80 Estimado

Panel solar 30 Estimado

Total 290

Por lo tanto, la masa total estimada es de: Masa total = 279 + 290 = 569 gramos.

3.2.5 Comunicacion y manejo de datos

El sistema de comunicacidn y manejo de datos esta compuesto por los siguientes elementos:
Para el contenedor:

Procesador PIC18F2550

e Memoria EEPROM

Radio XBee PRO goo MHz

Antena de dipolo goo MHz

Para la carga util:
e Procesador PIC18F2550
e Memoria EEPROM
e Radio XBee PRO goo MHz
e Antena de dipolo goo MHz

Para la estacion terrena:
e Computadora
e Radio XBee PRO goo MHz
e Antena de dipolo goo MHz
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Se eligid el procesador PICi8F2550 debido a la experiencia previa con éste. Cuenta con las
caracteristicas necesarias para la mision del CanSat.

Su costo es de $5 USD.

Tiene oscilador interno de 8 MHz y los siguientes periféricos:

2 modulos PWM; SPI, 12C, 1 médulo EUSART, convertidor A/D de 10 bits y 3 Temporizadores.

Para el almacenamiento de datos se eligio la memoria serial EEPROM AT24C128 de la Fig. 76.
Esta memoria tiene una interfaz de comunicacion 12C, opera a 5 V y tiene una memoria de 128 kb [79].
Es pequeiay ligera, tan solo tiene 8 pines. Tiene un precio de $2 USD.

Fig. 76. Memoria serial EEPROM AT24C128

Uno de los requerimientos de la mision es el de
mantener el tiempo de la mision con una
resolucion de un segundo. Para lograrlo se
utilizard uno de los temporizadores del
procesador PIC para utilizarlo como RTC,
aunque también se considerd el uso de un RTC
independiente como el mostrado en la Fig. 77.

Fig. 77. Médulo RTC con interfaz 12C

La antena para los radios XBee es la ANT-916-
CW-RH, esta es una antena de % de onda de
tamano reducido, tiene un rango de frecuencias
de 900 — 935 MHz, con una frecuencia central
de 916 MHz. Una impedancia de 50 Q y
conector RP-SMA [80].

Se eligid esta antena debido a sus
caracteristicas eléctricas, ademas tiene un
tamafno pequeiio, y ganancia suficiente para

transmitir a gran distancia. Tiene un costo de
$10 USD. Fig. 78. Antena RP-SMA de 900 MHz

Los radios de comunicacion inaldmbrica utilizados son los XBee PRO goo HP, se utilizan para el
contenedor, la carga Util y la estacion terrena.
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Los parametros de identificacion “Preamble ID” y “Network ID” de todos los modulos XBee, se
configuran igual que el nUmero de equipo, el cual es 4915.

Ademas, el parametro “"Destination Address DH:DL"” de los radios del contenedor y de la carga util, se
configuran para que coincidan con el pardmetro “Serial number SH:SL” del radio de la estacidn terrena.
De esta manera, el radio del contenedor y el de la carga Util, sélo se comunican con la estacion terrenay
no entre si.

También se tienen que configurar los pardmetros relacionados con la comunicacion serial para que
coincidan con los del procesador y de la computadora en la estacion terrena.

Esta configuracion de los parametros de los XBee se muestra en la Tabla 13 y Tabla 14.

Tabla 13. Configuracion de parametros del XBee de la carga util

Parametro | Valor Descripcion

HP 1 Primer identificador (Preamble ID)
ID 4915 Identificador de red

CE 2 Mddulo coordinador no repetidor
DH 13A200 Direccion de destino H

DL 40A8DgC1 | Direccion de destino L

TO 40 Comunicacion punto a punto

NI “Payload” | Identificador en ASCII

Tabla 14. Configuracién de parametros del XBee del contenedor

Parametro | Valor Descripcion

HP 1 Primer identificador (Preamble ID)
ID 4915 Identificador de red

CE 2 Modulo coordinador no repetidor
DH 13A200 Direccion de destino H

DL 40A8DgC1 | Direccion de destino L

TO 40 Comunicacion punto a punto

NI “Container” | ldentificador en ASCII

Para el caso de la estacion terrena, como sdlo recibira datos y no transmitira, la configuracion es mas
simple e implica menor cantidad de parametros, como se ve en la Tabla 15.

Tabla 15. Configuracion de parametros del XBee de la estacion terrena

Parametro | Valor Descripcion

HP 1 Primer identificador (Preamble ID)
ID 4915 Identificador de red

CE 2 Maddulo coordinador no repetidor
TO 40 Comunicacion punto a punto

NI “Ground Station” | Identificador en ASCII

Los datos del contenedor y de la carga Util se envian a la estacion terrena como caracteres ASCII
separados por coma, con el siguiente formato:

Para la carga util:
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<Team ID>, <PACKET COUNT>, <MISSION_TIME>, <ALT SENSOR>, <TEMP>, <VOLTAGE>,
<ACCELERATION X>, <ACCELERATION Y>, <ACCELERATION Z>

Y para el contenedor:
<TEAM ID>, <PACKET COUNT>, <MISSION_TIME>, <ALT SENSOR>

Donde:

<Team ID> es el nUmero de equipo asignado (4915)

<PACKET COUNT> es el numero de paquetes transmitidos

<MISSION_TIME> es el tiempo de la mision en segundos desde que se activa el sistema.

<ALT SENSOR> es la altitud con un metro de resolucién

<TEMP> es |la temperatura en grados Celsius con un grado de resolucion.

<VOLTAGE> es el voltaje de la fuente de energia, en este caso el voltaje de los paneles solares.
<ACCELERATION X> es la aceleracion en el eje X del CanSat.

<ACCELERATION Y> es la aceleracion en el eje Y del CanSat.

<ACCELERATION Z> es la aceleracion en el eje Z del CanSat.

3.2.6 Subsistema de alimentacion eléctrica

El sistema de alimentacion eléctrica se compone de los elementos que se mencionan en la Tabla 16, se
describe brevemente el propdsito de cada uno de los componentes.

Tabla 16. Componentes del sistema de alimentacién eléctrica

Componente Proposito

Bateria alcalina Fuente de voltaje para el contenedor

Panel solar flexible | Fuente de voltaje de la carga util

Reguladores ~ de | Suministrar los niveles correctos de voltaje

voltaje para los componentes electronicos

Conector umbilical | Permite hacer pruebas y comprobaciones de
seguridad

Interruptor Es utilizado para encender el sistema

Divisor de voltaje Para medir el voltaje suministrado por la
fuente

La Fig. 79 muestra las conexiones eléctricas basicas del contenedor con un diagrama de bloques.
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Servomotor
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Regulador 5 V -;I Memoria EEPROM }4\
¢ Microprocesador

Regulador 3.3 V Sensor de presion

Radio XBee

Fig. 79. Diagrama eléctrico de bloques del contenedor

La Fig. 80 muestra las conexiones eléctricas para el caso de la carga Util, igual que en la figura anterior,
se representa mediante un diagrama de bloques.

Fuente de energia
eléctrica
(Panel solar)

Y i Y
—» Memoria EEPROM |«

Regulador 5V

v

Regulador 3.3V —

Microprocesador

| Yvyy

» Sensor de presion

Sensor de
temperatura

Sensor de
aceleracion

» Radio XBee <

Fig. 80. Diagrama eléctrico de bloques de la carga util

Uno de los requerimientos de la carga Util es que mida el voltaje de alimentacion de los paneles solares.
Para medir este voltaje se utiliza un simple divisor de voltaje debido a su sencillez y practicidad. Para
realizarlo se debe tomar en cuenta la corriente que consume el pin analdgico del microcontrolador.
Segun la hoja de datos, en el modelo de entrada analdgica mostrado en la Fig. 81, existe una corriente
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de fuga (leakage current) de I, = 100 nA. Los capacitores se ignoran para este caso ya que la sefial de
entrada serd practicamente una sefal de DC.

W
= Sampling
Switch
________ VT =086Y S mm e m -
' Rs ' AN Rc<1lk 'S5 Rss
! "\.fn. . . A .—.J'I\lfli'—'_
e i
I ™ I cem L Ao, T
(Mg — _ ILeakacE —— Chowp=25pF
! | 5pF Vr=06v +100 nA g
= Vsas

Fig. 81. Modelo de entrada analdgica del microcontrolador PC18F2520

Se escogen resistencias de 100 kQ para el
divisor de voltaje (ver Fig. 82), ya que con éstas
la corriente de consumo es de sdlo 45 pA si el
voltaje de la bateria es de g V. Y es R
suficientemente grande comparada con la | 100k
corriente que consume la entrada analdgica del 94 —
microcontrolador para que la medicion sea mas
precisa. ’ I

R2 100n

Fig. 82. Divisor de voltaje para la medicién del
voltaje de los paneles solares

Por superposicion se obtiene el voltaje en el pin de entrada del microcontrolador:

1
VXZE(VBATT_R' ) Ec. (16)

Por lo tanto, para obtener el valor del voltaje de la bateria, a partir del valor leido por el convertidor A/D,
se despeja Vparr:

Vearr =2-VX+R- 1| Ee. (17)
Donde:

Vx: es el voltaje en el pin analdgico de entrada del microcontrolador
R =100 kQ

I.=100NA
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El disefio final para la obtencion de energia del
ambiente consistio de ocho paneles solares
colocados sobre el sistema de control de
descenso de la carga util (rehilete), como se
muestra en la Fig. 83.

Con esta configuracion se tiene suficiente
energia eléctrica para alimentar los circuitos de
la carga util.

El diagrama de conexion de los paneles solares,
asi como de los demas sistemas, se muestra en
la siguiente seccidn, se utiliza una combinacion
de conexiones en paralelo y en serie, para
lograr tanto voltaje como corriente adecuados.

Fig. 83. Ocho paneles solares flexibles sobre el

control de descenso de la carga til

\Z3

47V —

T

4.7V ——

I

9.4v

Gnd

+| V6 ' +
47V —

W
47N —

T

0

Fig. 84. Configuracion de la conexién eléctrica de los paneles solares

La forma de conectar los paneles solares se muestra en la Fig. 84, el voltaje de salida de esta
configuracion es de aproximadamente 9.4 V (4.7 V cada panel solar), y la corriente maxima es de 400
mA (100 mA por cada panel), lo que resulta suficiente para la demanda de energia eléctrica de los

circuitos de la carga Util.
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3.2.7 Esquematicos y circuitos impresos

Se realizaron tres circuitos impresos para el contenedor y tres para la carga Util. Uno para el sistema de
alimentacion eléctrica, uno para el sistema de comunicacion inalambrica y otro para el sistema de los
sensores y microcontrolador.
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Fig. 85. Diagrama eléctrico del sistema de sensores y microprocesador del contenedor

CETELLLEE BT

En la Fig. 85 se muestra el diagrama eléctrico del sistema central del contenedor, este contiene el
microcontrolador, el sensor de presion, memoria de almacenamiento de datos, y conectores para el
sistema de potencia, para el servomotor y para el XBee. También se incluye un zumbador que se activa
al momento de aterrizar, con el fin de facilitar la localizacion del CanSat después del lanzamiento.

En la Fig. 86 se muestran las diferentes capas del PCB correspondiente a este circuito.
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Fig. 86. Capas del PCB del sistema central del contenedor

El sistema de alimentacion eléctrica del contenedor consiste del conector para la bateria, los
reguladores de voltaje, y capacitores, como se puede ver en la Fig. 87.

Bataria

1884du +
Pl

PWRCONNECTOR

KA78G5 Bl KA78RI3 33
1 Win Yot ;Il \fl_r'\ Wout
Grd 19 gnd
@flu
? . 3 +
-~ T

Fig. 87. Diagrama eléctrico del sistema de alimentacién eléctrica del contenedor

Las capas del PCB correspondiente al sistema de alimentacidn eléctrica del contenedor, se muestra en

la Fig. 88.
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Fig. 88. Capas del PCB del sistema de potencia del contenedor

Para el sistema de comunicacion inaldambrica se colocaron los conectores necesarios para poder
comunicar al XBee con una computadora y con el sistema central del contenedor. El diagrama eléctrico

se muestra en Fig. 89, y su correspondiente PCB en la Fig. go.
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Fig. 89. Diagrama eléctrico del sistema de comunicacién inalambrica del contenedor
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Fig. 90. Capas del PCB del sistema de comunicacion inalambrica de la carga util
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El sistema central de la carga Util es un poco mas complejo que el del contenedor, como se aprecia en la
Fig. 91, ya que cuenta con el sensor de aceleraciéon y un RTC. Por lo demas, cuenta con los mismos
componentes y conectores que el contenedor.
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Fig. 91. Diagrama eléctrico del sistema central de la carga 1til

La Fig. 92 muestra las diferentes capas del PCB de este sistema de la carga util. Se nota que es de
mayor tamano que el del contenedor debido al mayor nimero de elementos que lo conforman, esto es,
tiene un acelerémetro, un RTC, y el divisor de voltaje para la medicidn del nivel de voltaje en los paneles
solares.
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Fig. 92. Capas del PCB del sistema central de la carga tutil

Al igual que con el sistema anterior, el sistema de alimentacion eléctrica de la carga Util es ligeramente
mas complejo que el del contenedor, esto es debido a que la fuente de alimentacion son ocho paneles
solares conectados en serie y paralelo, por lo que se agregaron diodos para lograr esta conexion.
Ademas se agregd un conector externo para realizar pruebas cuando no se toma energia de los paneles

solares.
El diagrama eléctrico de este sistema se muestra en la Fig. 93.
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Fig. 93. Diagrama eléctrico del sistema de alimentacion eléctrica de la carga util

El PCB correspondiente del sistema de alimentacion de la carga Util se muestra a continuacion, en la
Fig. 94.
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Fig. 94. Capas del PCB del sistema de alimentacién eléctrica de la carga til

El sistema de comunicacién inaldmbrica de la carga Util es muy similar al del contenedor, excepto que
en el de la carga Util se utiliza un pin mas del XBee, el pin Sleep_RQ, que le comanda al radio que pase a
un estado de bajo consumo de energia, se hace esto con la finalidad de consumir la menor cantidad de
corriente, ya que esta es limitada debido a los paneles solares. Este diagrama eléctrico se muestra en la

Fig. o5.
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Fig. 95. Diagrama eléctrico del sistema de comunicacién inalambrica de la carga util

Aligual que en los casos anteriores, en la Fig. 96, se muestran las capas del PCB respectivo al sistema de
comunicacion inalambrica de la carga Util.
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Fig. 96. Capas del PCB del sistema de comunicacion inalambrica de la carga util

3.2.8 Software de vuelo

El software de vuelo es la serie de instrucciones que realiza el microcontrolador del contenedor y de la
carga Util, éstos deben medir los datos de sus sensores correspondientes, enviarlos a la estacion terrena
mediante el XBee, almacenarlos en una memoria EEPROM, y decidir entre continuar o detener la
transmision. Ademas, el software del contenedor debe liberar a la carga Util al alcanzar los 500 metros.
El diagrama de flujo para el contenedor se muestra en la Fig. 97.

Los datos son transmitidos cada segundo, para lograrlo se utiliza un temporizador del microcontrolador
que funciona como RTC, asi, cada segundo se genera una interrupcion en el software del
microcontrolador. El diagrama de flujo de esta interrupcidn se muestra en la Fig. 98.
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Fig. 97. Diagrama de flujo del software de software de vuelo del contenedor
vuelo del contenedor

El software toma la decision de liberar o no a la carga util dependiendo de los datos leidos de los
sensores, con éstos se puede saber si el sistema asciende o desciende vy la altura a la que se encuentra.
También se puede determinar con estos datos si el sistema aterrizé o aun sigue descendiendo.

Los diagramas de flujo para el software de la carga Util se muestran en la Fig. 99 y Fig. 100. La carga util
solo debe determinar si estd descendiendo o si ya aterrizd, cuando haya aterrizado detiene la
transmision y activa el zumbador, pero mientras sigue descendiendo manda los datos de los sensores a
la estacion terrenay los almacena en la memoria EEPROM.
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Fig. 100. Diagrama de flujo de la interrupcién
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3.2.9 Sistema estacion terrena

En la estacion terrena se despliega en tiempo real los datos recibidos desde el CanSat. El contenedor
envia datos de presion, numero de paquetes transmitidos y tiempo de la misidn, la estacion terrena se
encarga de calcular la altura a partir de los datos del sensor de presion. La Fig. 101 muestra el diagrama
de bloques de la estacion terrena para el contenedor, como se puede observar, se calcula la altura a
partir de los datos de presion recibidos. Cada segundo se grafica en tiempo real y se almacenan los
datos en un archivo para un anélisis posterior.

Los parametros del puerto serial se configuran igual que los del microcontrolador y del XBee:

Velocidad de transmision g6oo baudios; 8 bits de datos, 1 bit de parada y sin paridad.

La Fig. 102 muestra el panel frontal de la estacion terrena del contenedor, como se puede ver, se grafica
la altura en tiempo real.
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Fig. 101. Diagrama de bloques de LabVIEW de la estacién terrena para el contenedor
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Fig. 102. Panel frontal de la estacién terrena del contenedor
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La estacion terrena para la carga Util es ligeramente mas compleja debido a que lee mayor cantidad de
sensores, esto es, el de aceleracion en tres ejes, el voltaje de los paneles solares, y el sensor de
temperatura. Por lo demas es igual al del contenedor. El diagrama de bloques de esta estacion terrena
se muestra en la Fig. 103.
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Fig. 103. Diagrama de bloques de la estacién terrena de la carga til

La Fig. 104 muestra el panel frontal de esta estacion terrena, se observa que para la carga Util se grafica
la temperatura del aire, voltaje de los paneles solares, y la aceleracion en los tres ejes; ademas de la
altitud. Y se muestra el nUmero de paquetes transmitidos y el tiempo de la mision.

La configuracion de los parametros del puerto serial es la misma que para la estacion terrena del
contenedor. También se guardan los datos en un archivo de valores separados por coma (CSV) que se
puede analizar después del lanzamiento en un programa de hojas de calculo como Microsoft Office
Excel.
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Fig. 104. Panel frontal de la estacion terrena de la carga util

3.2.10 Pruebas e implementacién

Se realizaron varias pruebas para comprobar el
correcto  funcionamiento del paracaidas
construido, el objetivo principal del paracaidas
es de hacer que el CanSat descienda a una
velocidad de 12 m/s + 1 m/s.

Para realizar estas pruebas se utilizo el
helicoptero drone y el paracaidas de la Fig. 105.
El paracaidas es el que se realizé con un radio
de 17 cm, se le amarré una masa de 600 gramos
que simulara el CanSat. Con esta masa se elevo
a varias alturas y se midio el tiempo de
descenso hasta tierra, con estos datos se pudo

estimar la velocidad de descenso. Fig. 105. Helicoptero y paracaidas utilizados
para las pruebas de velocidad de descenso
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En la Tabla 17 se muestra una serie de mediciones realizadas, se midio la altura con un sensor de presion
que subia con el helicoptero, y se midio el tiempo de caida del paracaidas con la masa de 600 gramos.

Tabla 17. Estimacién de la velocidad de descenso con paracaidas

Altura [m] | Tiempo de caida [s] | Velocidad de descenso [m/s]
70 +10 8x1 8.7+1.6

70 £10 7+1 10+ 2.0

8o+ 10 7+1 11.4 +2.1

110 *+ 10 12.7+0.1 8.6+1.0

70 10 5.8+0.1 12+2.7

Como se puede notar, las velocidades de descenso calculadas varian bastante unas de otras, esto es
debido a que la incertidumbre en la medicion de la altura fue bastante alta (+ 10 metros) ya que en ese
momento el sistema de medicidn de la altura no permitia una medicidn mas exacta. Ademas, con esta
manera de calcular la velocidad, no se sabe el momento en el que el sistema alcanza la velocidad
constante.

En la Fig. 106y en la Fig. 107 se muestra la implementacion de los circuitos del contenedor y de la carga
Util, respectivamente. Para cada uno se realizé una estructura en MDF de forma cilindrica del tamafio
compatible con el tamafio del cohete. Se realizaron pruebas de transmision hacia la estacion terrena.
Ambos sistemas funcionaron correctamente.

Fig. 106. Implementacion de los circuitos del Fig. 107. Implementacién de los circuitos de la
contenedor carga util

-90-



En la Fig. 108 se muestra la estructura
mecanica, realizada con MDF reciclado y una
cortadora laser, para la carga util (@ la
izquierda) y para el contenedor (derecha). La
parte inferior de la estructura de la izquierda es
para la electrdnica de la carga 0til, el cilindro de
la parte superior es la estructura de proteccion
del huevo, el diametro interior de este cilindro
es un poco mayor al didmetro menor de un
huevo de gallina. En el interior del cilindro se
coloca el huevo protegido con globos, y parte
de un aspirador nasal plastico alrededor de él.
Asi, cuando aterriza el CanSat, el huevo
envuelto en plastico se desliza hacia abajo sin
sufrir fracturas o quebraduras.

La estructura de la derecha es un cilindro de 12
c¢cm de diametro y 3cm aproximadamente de
alto, esta estructura es para la electronica del
contenedor.

Para la carga Util también fue necesario realizar
pruebas de transmision utilizando los paneles
solares. Estas pruebas se realizaron conectando
los paneles solares como la fuente de energia
para la carga util, como se aprecia en la Fig.
109.

Se lograron transmitir los datos de los sensores
a una distancia aproximada de 200 metros. Los
datos se recibieron sin errores y sin cortes de
energia eléctrica, demostrando asi que los 8
paneles  solares conectados en esta
configuracion entregan la suficiente energia
para las funciones requeridas de la carga Util.

Fig. 108. Estructura mecanica en MDF de la
carga util y del contenedor

Fig. 109. Prueba de transmision de la carga ttil
con los paneles solares
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3.2.11 Presupuesto

A continuacion se presenta la lista de componentes y precios (actualizados a diciembre de 2013) del
CanSat. No se toman en cuenta las herramientas de analisis la estacion terrena, ni otras herramientas
de trabajo como pinzas, tornillos, cintas adhesivas, soldadura, etc. Estos son componentes que se
encuentran regularmente en un laboratorio; la estructura mecanica tampoco se considera parte de este
presupuesto debido a que se utilizé material reciclado.

Sélo se presentan los componentes electronicos que conforman el CanSat.

Tabla 18. Lista de precios de los componentes del CanSat

Precio
Cantidad | Descripcion No. Parte unitario| Importe
2 Buzzer 8 mA/12VDC 4kHz 85dB QSI-1410 20.69 41.38
10 Capacitor ceramico 0.1 uF a 50V. CC-.1/50v 0.862 8.62
10 Capacitor cerdmico 27 pF a 50V CC-27/50V 0.862 8.62
5 Capacitor electrolitico 100 uF a 25V CE-100/25V-TEAPO 1.724 8.62
5 Capacitor electrolitico 1000 uF a 16V CE-1000/16V-TEAPO 2.586 12.93
8 Panel solar delgado 4.8/100mA MPT4.8-150 366.38 | 2931.04
2 Cristal 32.768 kHz 32.768kHz 4.31 8.62
5 Diodos Si Barrera Schottky 1A 1N5817 1.724 8.62
1 Header hembra 1 linea HOUSING-40 12.931| 12.931
2 Memoria EEPROM AT24C128 24.14 48.28
2 Microcontrolador 8 bits PIC18F2550-I/SP 92.241| 184.482
4 Mosfet canal n 100 mA/50V 2SK669 9.843| 39.372
2 Regulador de voltaje 3.3 Volts. 1 Ampere. | KA78R33 14.655 29.31
2 Regulador de voltaje 5 Volts, 1 Ampere. KA7805 8.621| 17.242
10 Resistencia de carbén de % Watt 10 kQ. RC-10k/1/4 0.862 8.62
10 Resistencia de carbon de % Watt 100 kQ. RC-100k/1/4 0.862 8.62
10 Resistencia de carbon de % Watt 2.7 kQ. RC-2k7/1/4 0.862 8.62
10 Resistencia de carbon de 4 Watt 4.7 kQ. RC-4k7/1/4 0.862 8.62
10 Resistencia de carbon de 4 Watt 5.6 kQ. RC-5k6/1/4 0.862 8.62
1 Servomotor pequeiio 9 g SHT-035 116 116
2 Xbee PRO 900 HP XBP9B-DMUTB002 706 1412
1 Moddulo reloj de tiempo real BOB-12708 195 195
1 Sensor de aceleracion de tres ejes MMA7361 155 155
2 Sensor de presion barométrica BMP180 130 260
1 Broche porta bateria 9V 258-810 6 6
4 Interruptor miniatura, 1 polo 1 tiro BTS-09 7 28
Subtotal | 5575.16
IVA 0.16
Total | 6467.19
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En los requerimientos se pide que no se consideren los componentes de la estacion terrena.
Los precios mostrados en la Tabla 18 estan en pesos mexicanos, actualizados al 1 de septiembre de
2014.

3.3 Lanzamiento del CanSat
El lanzamiento de los CanSats se realizo el 14 de junio del 2014, en Burkett, Texas, EE.UU.

Se revisé su compatibilidad en tamaiio con el cohete. Esto es, tenia que caber dentro del cilindro de 125
mm X 3120 mm. El sistema ensamblado se puede ver en la Fig. 110.

El CanSat tuvo una masa de 600 gramos sin el huevo. Y midié 120 mm x 300 mm.

Antes del lanzamiento, los organizadores de la competencia proporcionaron el huevo para ser
integrado en el sistema de proteccion de la carga Util.

Antes de colocarlo en el cohete se programo el contenedor con la altura del lugar para que liberara a la
carga util al llegar a los 5oo metros sobre el nivel del suelo.

Después de colocar el huevo dentro del contenedor, y de haber programado al contenedor y la carga
Util con la presion atmosférica del lugar, se prepard para ser colocado dentro del cohete, como se
muestra en la Fig. 111.

Fig. 110. CanSat completamente ensamblado Fig. 111. CanSat listo para ser colocado dentro
del cohete

En lanzamiento se realiza con cohetes que pueden alcanzar 670 metros aproximadamente, para los 600
gramos de los CanSats.

Los organizadores de la competencia fueron los responsables de proveer estos cohetes, uno por equipo
participante.

Los cohetes utilizados para esta competencia se muestran en la Fig. 112.
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Fig. 112. Cohetes utilizados para lanzar los CanSats en la competencia 2014. Crédito: Team Tomahawk
Ryerson University 2014.

En CanSat se coloca boja abajo dentro del cohete, el paracaidas hacia abajo, como se ve en la Fig. 113.
Después de introducir el CanSat, se pone la punta del cohete. Al realizar este procedimiento, se
presentd un problema con el contenedor, éste libera a la carga Util basandose en los datos del sensor de
presion atmosférica, cuando hay un cambio de altitud, esta se ve reflejada en un cambio de presion
atmosférica. Pero al colocar la punta del cohete hay un cambio de presion dentro de él, por lo que el
contenedor lo interpreta como un cambio de altitud y activa su mecanismo de liberacion. Para poder
insertar el sistema sin que se activara el servomotor, se tuvo que colocar muy lentamente la punta del
cohete.

Fig. 113. Integracién del CanSat dentro del cohete
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Después de colocar el CanSat dentro del
cohete, se procedio a colocarlo en la linea de
lanzamiento. Se lanzé en la segunda ronda, en
cada ronda se lanzaron 5 cohetes. El cohete
despegd y desplegd el CanSat exitosamente.

El cohete alcanzd una altura de 550 metros
aproximadamente.

Después del despliegue, el contenedor
transmitio correctamente los datos requeridos,
también activd el mecanismo de liberacion de
la carga Util, pero ésta se atord en la estructura
del contenedor. Como no se pudo liberar la
carga Util, el contenedor y la carga util
descendieron juntos. Por esta razén no se
obtuvieron datos de la carga Util.

En la Fig. 114 se muestra el despegue del
cohete que lleva el CanSat dentro de si.

Fig. 114. Lanzamiento mediante cohete.
Crédito: CanSat Competition 2014.

La Fig. 115 muestra al CanSat después del lanzamiento, como se observa, esta en una sola pieza porque
la carga Util no se liberd. Aunque se desprendio la parte de la electrdnica de la carga Util el momento de
aterrizar, ésta continud funcional.

El sistema de proteccion del huevo funciond correctamente. Como se aprecia en la Fig. 116, el huevo no
sufrio fracturas ni quebraduras después del lanzamiento.

Fig. 116. Huevo sin fracturas o quebraduras
después del lanzamiento

Como la carga Util no se liberd, sdlo se obtuvieron datos del contenedor. Los cuales se muestran en la
Fig. 127 y en la Fig. 118. En estas graficas se muestran los datos que se almacenaron en el archivo
generado por la estacion terrena. Se obtuvieron 445 muestras, una cada sequndo, desde el momento
en el que se coloco exitosamente el contenedor dentro del cohete.
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Fig. 117. Datos de altura del contenedor Fig. 118. Detalle de los datos de altura del
guardados en la estacién terrena contenedor guardados en la estaciéon terrena

Como ya se menciono, el contenedor activaba el sistema de liberaciéon de la carga util al colocar la
punta del cohete, se tuvieron que realizar varios intentos antes de poder colocar la punta sin que el
contenedor se activara, esto se aprecia claramente en la Fig. 119, se realizaron 14 intentos antes de
poder colocar la punta del cohete lo suficientemente despacio para que no cambiara repentinamente la
presion dentro del cohete.
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Fig. 119. Datos de altitud del contenedor desde el momento en el que se encendi6 el CanSat

La altura del lugar del lanzamiento es de 510 msnm aproximadamente. La altura maxima alcanzada con
el cohete fue de 2060 msnm. Por lo tanto, se elevd a una altura de 550 metros sobre el nivel del suelo.

La Fig. 120y la Fig. 121 muestran los mismos datos de altitud del contenedor, pero recuperados desde
la memoria EEPROM que lleva el contenedor consigo.

A esta curva se le aplicd una regresion lineal para determinar la velocidad de descenso. Se le aplicd,
mediante el software matematico MATLAB, la funcidn “polyfit” a los datos de la curva desde el
momento en el que comienza a descender. Esta funcion obtiene los coeficientes de la curva, en este
caso de una linea recta con pendiente negativa.

El coeficiente resultado de esta funcion fue de -12.9, lo que se traduce a una velocidad de descenso de
12.9m/s.

-96 -



" > 1100 - -
R ‘K‘ &
P 1000 a
) . '% -1
- B a00 °
N 1% o
N .“ 800 o
. ! o
3
: L 700
i B00
Fig. 120. Datos de altitud del contenedor o
almacenados en la memoria EEPROM e LR
Fig. 121. Detalle de altitud del contenedor

almacenada en la memoria EEPROM

-97 -




-98 -



Capitulo 4.  Propuestas y sugerencias para futuros
cursos/competencias.

Las actividades en el 4rea de la tecnologia espacial, en México, aunque han resultado meritorias,
también han sido escasas en cantidad y no se les ha dado la suficiente continuidad.

La técnica de ensefianza propuesta en este trabajo, organizada por la RUE, podria implementarse como
un curso/concurso anual que involucre a un mayor numero de estudiantes cada vez, tanto en la UNAM
como en otras universidades y preparatorias del pais; como una técnica de introduccion a la tecnologia
espacial. Este tipo de técnicas de ensefianza se implementa en los Estados Unidos, Europa y Japdn
desde hace varios afos; principalmente para estudiantes de preparatoria en Europa, y de nivel
licenciatura y hasta posgrado en Estados Unidos y Japon.

Actualmente la AEM en colaboracion con universidades e instituciones educativas del pais, se
encuentra organizando cursos de CanSats, y un concurso a nivel nacional en Guadalajara.

Los miembros de la RUE pretenden darle continuidad a este y otros proyectos relacionados con la
ensefanza de tecnologia espacial. Y en una colaboracion entre la AEM, universidades e institutos
educativos del pais, desarrollar una competencia de CanSats a nivel internacional.

Los cursos de entrenamiento no deben estar dirigidos solo a estudiantes, sino también a profesores
para que implementen el método de ensefanza en sus respectivas escuelas.

Los cursos de entrenamiento deben incluir los materiales de ensefianza necesarios para que los
participantes obtengan la experiencia practica al tiempo que se desarrolla el curso.

Una de las ventajas de trabajar con CanSats como herramienta de introduccion a la tecnologia espacial,
es que permiten involucrar a los estudiantes en un proyecto en todas sus etapas, desde la entrega de
documentos de revision, como PDR, CDR y PFR; hasta la construccidn, pruebas y la operacion del
sistema. Todo esto se puede lograr en menos de un afio y con un presupuesto menor a los $1000 USD.

Es necesario un sistema que se pueda elevar a cierta altura y desde ahi, liberar para que los CanSat
puedan realizar su mision. En este trabajo se propuso el uso de un helicoptero drone y un sistema de
liberacion basado en un servomotor, como se explica en el subtema “2.3.4. Sistema para liberar CanSats
desde drone a 500 metros de altura”. A este sistema se le pueden realizar varias mejoras, como
aumentar la resolucion en los datos de la altura, y hacerlo mas robusto mecanicamente para que pueda
elevar y liberar, por ejemplo, un CanSat con un paracaidas incluido, y que sea facilmente adaptable al
helicoptero.

También se podrian utilizar cohetes amateur realizados en el pais.

Para realizar una competencia a nivel nacional, se proponen los siguientes requerimientos descritos en

la Tabla 19. Los cuales se centran en las caracteristicas generales que deberan cumplir los CanSats, tales
como masa, tamano, cantidad de datos transmitidos, formato de telemetria, etc.

-99.-



Tabla 19. Requerimientos basicos tentativos para competencia de CanSats a nivel nacional

No. Requerimiento

1 La masa total debe ser igual o menor a 400 gramos.

2 Las dimensiones: 6.5 cm diametro X 15.5 cm de altura.

3 Debe incluir un paracaidas para controlar el descenso.

4 No debe contener materiales pirotécnicos o inflamables.

5 La velocidad de descenso debe ser de 8 m/s

6 La electrdnica y la estructura mecanica deben sobrevivir al impacto
de caida

7 No debe haber elementos sueltos, todos deben estar
apropiadamente asegurados con tornillos o adhesivos de alto
rendimiento

8 Se deben guardad y enviar datos de temperatura del aire, presion

del aire, voltaje de la bateria y aceleracion en tres ejes, en el orden
mencionado. Una vez por segundo.

9 La comunicacion inalambrica no debe interferir con la de los demas
equipos. Por lo que se recomienda el uso de radios XBee para todos
los participantes debido a su facilidad de uso, y que se pueden
programar para tener varios de ellos funcionando al mismo tiempo
sin interferir entre ellos.

10 El costo total del CanSat debe ser menor a los $12000 M.N.

11 Los datos se deben presentar en unidades ingenieriles (metros,
Celsius, voltios), en tiempo real. También se deben graficar en la
estacion terrena.

La competencia también debera de incluir la entrega de documentos de revision, tales como la Revision
de Disefio Preliminar y Revision Critica de Disefio, con formatos especificos para facilitar la evaluacion
de los mismos.
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Anexo 1. Historia de las actividades espaciales en México

La ciencia espacial, en contraste con la tecnologia espacial, tiene mayor tradicion en México. En 1945 el
Dr. Manual Sandoval Vallarta del Instituto de Fisica (IF) integra un grupo de cientificos de la Universidad
Nacional Autonoma de México (UNAM), provenientes del IF y del Instituto de Geofisica (IG), compuesto
por Ruth Gall y Jaime Lifshitz, posteriormente se incorporan Lucia Camacho, Graciela Oyarzabal y
Jaime Jiménez.

En 1962 crean el Departamento del Espacio Exterior en el IG. Luego, éste cambia su nombre al de
Departamento de Estudios Espaciales en 1976. En 1985, se forma el Grupo Interdisciplinario de
Actividades Espaciales (GIAE), siendo éste el antecedente directo del Programa Universitario de
Investigacion y Desarrollo Espacial (PUIDE), creado en 1990 y cancelado a finales de 1997 [1].

Por otra parte, la actividad en tecnologia
espacial se inicid6 pocos meses después del
lanzamiento del primer satélite artificial del
mundo: el Sputnik 1, en octubre de 1957. En San
Luis Potosi se lanzé un cohete de 8 kg y 1.70
metros de altura, impulsado por propelente
solido, que alcanzo 2.5 km de altura [2].
Después, entre 1959 y 1960 bajo la direccion del
Ing. Walter Cross Buchanan (ver Fig. 122), se
inicia un programa de coheteria en México [3].
Se disefiaron, construyeron y lanzaron los
cohetes de propelente liquido SCT-1 y SCT-2
que alcanzaron alturas de 4 y 25 km,
respectivamente.

Fig. 122. Ing. Walter Cross Buchanan, titular
de la Secretarfa de Comunicaciones y
Transportes (SCT) de 1958 a 1964. Crédito:
Decanato IPN.

1.1. Comisién Nacional del Espacio Exterior (CONEE)

El 31 de agosto de 1962, después de estos éxitos, el presidente Adolfo Lopez Mateos crea por decreto la
Comision Nacional del Espacio Exterior (CONEE), como un organismo de la SCT, con el objetivo de
fomentar la investigacion, explotacion y utilizacidn con fines pacificos del espacio exterior.

Entre las actividades realizadas por este organismo, se mencionan las siguientes:
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e Se construyeron los cohetes Mitl | y Mitl Il que alcanzaron altitudes de 5o km y 100 km,
respectivamente. Este Ultimo capaz de transportar instrumentos para experimentos cientificos.
También se desarrollo el cohete Hutl |, consistente de dos etapas.

e Se realizo un convenio CONEE — NASA en 1968 para la preparacion de personal mexicano en
técnicas de recepcion y procesamiento de sefiales de satélites meteoroldgicos.

e También se adquirieron globos sonda, capaces de transportar hasta 36 kg a una altitud de 40
km con el propdsito de realizar mediciones de la atmdsfera a esa altura.

e Mediante técnicas de percepcion remota, se apoyo la caracterizacion cualitativa y cuantitativa
de los recursos naturales, asi como problemas ambientales, esto mediante el uso de
instrumentos perceptores remotos transportados por aviones o satélites.

La CONEE fue disuelta por el gobierno federal en enero de 1977.

1.2. Sistemas satelitales mexicanos

Después de la disolucion de la CONEE, las actividades espaciales en México se interrumpieron por mas
de una década, aunque hubo esfuerzos aislados, por ejemplo, se desarrollaron y calificaron
experimentos en ciencias de materiales para ser efectuados en el Transbordador Espacial de la
Administracion Nacional de Aerondutica y del Espacio (NASA) de los EE.UU. en la década de 1980 por
un grupo de investigadores e ingenieros de la UNAM.

El gobierno de México construyo en el estado de Hidalgo la primera estacion terrena del pais y rentd un
satélite de la NASA para la transmision de los juegos olimpicos del 68.

En 1982 se adquirid el primer paquete de satélites propios: el sistema Morelos. Estos satélites (Morelos |
y 1) fueron puestos en drbita en 1985, su centro de control se instalé en Iztapalapa, D.F. En el
lanzamiento del Morelos Il participo el Dr. Neri Vela, convirtiéndose en el primer astronauta mexicano.

En 1989 se cred Telecomunicaciones de México (Telecomm), con sede en la Ciudad de México,
organismo descentralizado que adquirid el Sistema Solidaridad, conformado por los satélites
Solidaridad 1y 2, puestos en orbita en 1993 y 1994 respectivamente.

En 1997 la Seccion de Servicios Fijos Satelitales de Telecomm es comprada por Satmex, en esta nueva
etapa se ponen en orbita los satélites Satmex 5y 6 en 1998 y 2006, respectivamente.

A partir de enero del 2014 Satmex es comprado por la empresa francesa Eutelsat, para convertirse en
Eutelsat Americas.

También se desarrollaron satélites con fines educativos, el UNAMSAT 1y 2 lanzados en 1995 y 1996,
respectivamente, de estos se discutird un poco mas en la siguiente seccion.

1.3. Agencia Espacial Mexicana

El 30 de julio de 2010, se publicé en el Diario Oficial de la Federacién la ley que crea la Agencia Espacial

Mexicana (AEM), un hecho que sin duda marca un hito importante de la participacion de México en
Actividades Espaciales.
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La AEM ha estado participando en actividades espaciales, principalmente en colaboracién con
universidades mexicanas. Entre estas actividades, se mencionan las siguientes:

Space Boot Camp

Es un campamento de tres dias, en el cual participan estudiantes mayores de 18 afios, catedraticos,
empresarios, investigadores, emprendedores y cualquier publico interesado en Innovacion vy
Competitividad, generando propuestas, para ser integradas a los programas de innovacion del sector
espacial [4].

1er Concurso de Arte Espacial
En el que los concursantes participan con una obra de arte con un tema espacial.

Primer curso nacional de lideres en nano-satélites educativos

En colaboracion con la Universidad Autonoma de Baja California, organizan este curso, con la intencion
de expandir la ensefianza de ciencia y tecnologia espacial a niveles de licenciatura y posgrado. Esta
dirigido a profesores universitarios.

Valida tu Carga Util

Este proyecto lo realizan en colaboracidn con la Universidad Autonoma de San Luis Potosi. El objetivo
de este proyecto es el de “promover el desarrollo tecnoldgico aeroespacial de México, mediante la
validacion de una carga Util desarrollada o en proceso de desarrollo a bordo de una mision al espacio
cercano y que pueda ser adaptada a un Nano-satélite CubeSat de 1U para su prueba en el espacio.” [5].

1.4. La UNAM en el espacio

La UNAM ha venido participando en el desarrollo de Actividades Espaciales de tiempo atras [6]. Como
ya se menciono anteriormente, en 1944 las investigaciones en temas de Fisica Espacial se inician en
México bajo la influencia del Dr. Manuel Sandoval Vallarta, con los trabajos sobre rayos césmicos que se
llevaron a cabo inicialmente por investigadores del IF y del 1G.

En 1962 se crea el Departamento de Espacio Exterior en el Instituto de Geofisica. Ese mismo afo se crea
la CONEE organismo que dependio de la SCT encargado de atender los aspectos relacionados con las
actividades espaciales en México y donde participaban activamente investigadores de la UNAM.

En 1976 se renombra el Departamento de Espacio Exterior como Departamento de Estudios Espaciales.
En 1977 se disuelve la CONEE después de 15 afos de existencia.

En 1985 se crea el GIAE, en el mismo ano el Dr. Neri Vela va al espacio.

En 1991 se crea el PUIDE en la UNAM, siendo el primer director el Dr. Arcadio Poveda Ricalde, este fue
un programa encargado de coordinar los recursos materiales y humanos en el campo de la Ciencia
Espacial en la UNAM ademas estimular y orientar sus actividades hacia desarrollos cientificos y
tecnoldgicos de interés nacional.

En 1995 se intenta poner en orbita el primer satélite fabricado en México, el satélite UNAMSAT 1, desde
un cohete ruso en la base de lanzamiento rusa de Plesetzk, desafortunadamente el cohete sufre una
falla lo que provoca que explote destruyendo a los satélites que llevaba en su interior.
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En 1996 se lanza el UNAMSAT-B, satélite Eugenio Méndez Docurro y el Dr. Arcadio
gemelo del UNAMSAT 1, se lanzé en un cohete Poveda Ricalde.

ruso desde Plesetzk, éste llega a orbita y envia
sus primeros datos telemétricos que son
captados por varias estaciones alrededor del
mundo ademas de la propia estacion de la
UNAM. Este satélite tiene una duracion de
operacion menor a un afo. En la Fig. 123 se
muestra el satélite mexicano UNAMSAT-B.

EI PUIDE es cancelado en 1997.

En junio del 2009 se realiza en primer Taller
Universitario de Investigacion y Desarrollo
Espacial (TUIDE) en la torre de Ingenieria
dentro de Ciudad Universitaria de la UNAM,

logrando reunir a personajes tales como el Ing. Fig. 123. M6dulos ensamblados del
UNAMSAT B

1.4.1. Red Universitaria del Espacio

Los antecedentes mencionados arriba dieron origen a la Red Universitaria del Espacio de la UNAM.
Asi fue que el 11 de octubre de 2010, el rector de esta universidad, el Dr. José Narro Robles, expide el
acuerdo por el que se crea la Red Universitaria del Espacio (RUE). Siendo éste el sucesor del PUIDE.

En el afio 2013, como parte de los esfuerzos de la RUE para impulsar la tecnologia espacial, se impartio
el primer curso de CanSat en la UNAM vy a principios del afio 2014 se realizd el primer concurso
universitario de CanSats en el pais.

El 3 de mayo de 2013. La RUE publico la convocatoria del curso “Construccion de un CanSat I”. El cual
tuvo lugar del 29 de julio al 2 de agosto del 2013, en el Auditorio Monges Lopez del Instituto de
Geofisica, UNAM.

Mientras que el concurso se llevo a cabo exitosamente el 25 de enero del 2014 en el municipio de Chapa
de Mota, Estado de México.
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Anexo 2. Técnicas de ensefanza de Tecnologia Espacial

La tecnologia espacial es aquella que abarca los conocimientos técnicos y cientificos para: el envio de
personas y sistemas al espacio, la construccion y uso de estos sistemas, los vuelos espaciales, y el
regreso desde éstos hacia la Tierra.

Entre estos sistemas se encuentran: los satélites artificiales, cohetes espaciales, sondas planetarias,
naves espaciales, estaciones espaciales, etc.

Las tecnologias espaciales tienen diferentes
usos, como pronosticar el clima, el
posicionamiento global, reconocimiento de
terrenos, telecomunicaciones, o la exploracion
espacial y el profundizar los conocimientos que
se tienen sobre el espacio exterior, por
mencionar algunos.

En la Fig. 124 se muestra un ejemplo de este
tipo de tecnologias, se muestra el despliegue
del satélite de comunicacion Morelos I.

Fig. 124. Despliegue del satélite Morelos 1.

El desarrollo de estas tecnologias ha permitido profundizar el conocimiento que se tiene del universo,
desarrollar el avance tecnoldgico, ha mejorado la sequridad en los viajes aéreos, y ampliado las
fronteras de la investigacion cientifica [7].

Alrededor del mundo se practican diferentes técnicas de ensefianza de la tecnologia espacial, entre las
principales se encuentran los proyectos en los que se involucran a los estudiantes en la construccion de
alguno de los sistemas antes mencionados, también se realizan competencias y cursos de
entrenamiento de diferentes temas relacionados con el espacio. Generalmente son las Agencias
Espaciales de cada pais las que, en conjunto con universidades, ofrecen este tipo de proyectos.

2.1. Proyectos educativos con tecnologia espacial en el mundo

A continuacidn, con el propdsito de poner en contexto el trabajo desarrollado en esta tesis, se
mencionan algunos de los proyectos educativos, acompafiados de una breve descripcidn, que se llevan
a cabo en los Estados Unidos, en Europa y en Japdn, estos son impulsados principalmente por la NASA,
la Sociedad Nacional del Espacio (NSS); la Agencia Espacial Europea (ESA); y la Agencia Japonesa de
Exploracion Aeroespacial (JAXA), respectivamente.
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2.1.1. Proyectos estadounidenses, NASA, NSS

La mayoria de los proyectos que se llevan a cabo en Estados Unidos, son organizados por la NASA,
asociaciones relacionadas con el espacio y universidades. Algunos son internacionales y otros tienen
lugar sélo dentro de los EE.UU.

Por parte de la NSS y la NASA, hay varios desafios y competencias en la rama espacial [8] y [9].

2.1.1.1. Moon Mission Challenge

Este es un desafio dirigido a estudiantes de secundaria y preparatoria. Los equipos participantes
obtienen conocimientos sobre la Luna, lo necesario para operar en su superficie, fundamentos de
cargas Utiles, y utilizan ese conocimiento para crear un disefio de carga Util que presentaran al final del
evento [10].

2.1.1.2. NASA/NSS Space Settlement Contest

Esta es una competencia anual, para todos los estudiantes de hasta 18 afios de cualquier parte del
mundo. Los disefios presentados deben estar relacionados con los asentamientos orbitales, no deben
ser en planetas o en la Luna. Deben ser asentamientos permanentes, hogares relativamente
autosuficientes, y no campos de trabajo temporales.

Se pueden presentar investigaciones originales, ensayos, historias, modelos, obras de arte o cualquier
otro material relacionado con asentamientos espaciales. Todos estos trabajos se entregan como
disefios en papel [11].

2.1.1.3. International Space Settlement Design Competition

Este concurso anual dirigido a estudiantes de preparatoria, consiste en crear un disefio de una ciudad en
el espacio que albergue alrededor de 10 000 personas. Los estudiantes de ingenieria deben demostrar
creatividad, competencias técnicas, habilidades de gestion, conocimiento ambiental, del espacio,
trabajo en equipo, y técnicas de presentacion para resolver los problemas del emplazamiento y disefio
de un asentamiento espacial [12].

2.1.1.4. International SunSat Design Competition

Este concurso anual busca disefios que utilicen arte digital de alto impacto, apoyado por ciencia creible,
ingenieria y planes de negocios, que mejor promuevan la aceptacion del publico y que divulguen el
camino a seguir en la utilizacion de satélites espaciales para entregar energia bajo demanda a cualquier
parte del planeta. Los premios mas destacados son de $10 ooo USD y $5000 USD cada uno. Esta
competencia tiene la intencion de acelerar la conceptualizacion, manufactura, lanzamiento y operacion
de la siguiente generacion de satélites. Que entregaran energia no contaminante a la Tierra [13].
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2.1.1.5. The Conrad Spirit of Innovation Challenge

El desafio Conrad fue fundado por Nancy Conrad en honor a su difunto esposo, el astronauta Charles
“Pete” Conrad Jr. Este desafio promueve el desarrollo de soluciones viables en beneficio del planeta en
alguna de cuatro areas: Aeroespacial y aviacion, Tecnologia cibernética y seguridad, Energia y
ambiente, y Salud y nutricion.

El desafio presenta una comunidad en linea de estudiantes, profesores, y mentores interesados en la
innovacion y mejoramiento del futuro. Los equipos comparten ideas, consejos y aliento mientras
avanzan en el desafio. Existen dos niveles de competencia: secundaria (edades de 13 a 18) y post-
secundaria (edades de 19 a 25) [14].

2.1.1.6. Google Lunar XPRIZE

Esta competencia internacional convoca a los equipos participantes a disefiar, crear y lanzar un robot a
la superficie lunar, este se debe mover 5oo metros o mas, debe enviar a la tierra video en alta definicion.
Todo debe ser para antes del 31 de diciembre de 2015. Hay otras misiones disponibles, como la
supervivencia del robot a una noche lunar, o visitar el lugar de alunizaje del Apolo. El premio al equipo
que lo logre es de $30 millones USD [15].

2.1.1.7. Weightless Challenge

La NASA organiza dos competencias que retan a los estudiantes a desarrollar y preparar un
experimento en un ambiente de micro gravedad. “Dropping In a Microgravity Environment” o DIME, es
una competencias para estudiantes de preparatoria. Y “"What If No Gravity” o WING, para estudiantes
de secundaria. Los experimentos seleccionados se llevan a cabo en una torre de caida de la NASA.

Los equipos interesados deben desarrollar un concepto de experimento, escribir una propuesta y
enviarlo a la NASA. Un panel de ingenieros y cientificos evaluara las propuestas para su
implementacion en DIME y WING [16].

2.1.1.8. Exploration Design Challenge

El objetivo de este desafio es el de investigar y disefiar maneras de proteger a los astronautas de la
radiacion espacial, para un viaje que lleve astronautas a un asteroide o a Marte [17].

2.1.1.9. EPO Hexacopter Engineering Challenge

En este desafio, los estudiantes deben medir la altitud de diferentes terrenos, desde copas de arboles,
hasta masas de agua. A través del desafio, los estudiantes tendran que construir instrumentos similares
al altimetro laser que llevara el satélite de la NASA “Ice, Cloud, and land Elevation Satellite 2" (ICESat 2)
que se lanzard en 2017. El requerimiento base es que cada equipo lance su hexacoptero, colecten
suficientes datos para construir un modelo digital de elevacion (DEM) del area dada, y regresar el
hexacoptero al punto de inicio, todo en menos de 10 minutos. Mientras mayor sea la resolucion de las
imagenes y mas autonomia tenga el hexacoptero, mayor sera el puntaje recibido [18].
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2.1.1.10.International Space Apps Challenge

En este otro desafio hay que desarrollar en dos dias una solucién innovadora a retos globales,
organizados en cinco categorias: Tecnologia en el espacio, Vuelos espaciales tripulados, Asteroides,
Observacion de la Tierra y Robotica.

El reto convoca a tecndlogos, cientificos, disefiadores, artistas, educadores, empresarios,
desarrolladores y estudiantes a colaborar y participar en alguno de los retos propuestos. El evento lo
organiza la NASA, esta provee de datos de telescopios, satélites, estaciones espaciales, etc., que los
participantes pueden usar como mejor les convenga. Generalmente las soluciones se presentan como
aplicaciones para celulares inteligentes [19].

2.1.1.11.Battle of the Rockets

Esta competencia, organizada por “Federation of Galaxy Explorers”y “Tripoli Central Virginia #25", que
se realiza en Culpeper, Virginia, EE.UU., ofrece tres tipos de eventos [20]:

Planetary Rover Event

En este evento se tiene que disefiar un cohete y un modelo de vehiculo de exploracion marciana, se
deben lanzar por lo menos a 1000 pies (300 metros) y desplegar el vehiculo espacial. Este debe estar
completamente dentro del cohete antes del despliegue, una vez que se haya desplegado, debe regresar
a tierra sin danos. Una vez aterrizado, debe liberar una marca de color brillante que pueda ser
encontrado facilmente, esta marca se debe colocar en el lugar de aterrizaje, después debe moverse 3
metros y colocar una segunda marca, después debe girar 90°, viajar otros 3 metros y colocar una
tercera marca, todo esto se debe conseguir en menos de 10 minutos desde el momento de aterrizaje.

Egg Saucer Event

El objetivo de esta competencia es disenar y construir un cohete platillo que alcance la mayor altitud
posible, debe ser estable durante el ascenso y descenso, debe contener un huevo crudo de gallina, no
puede usar paracaidas para su recuperacion, sino que debe utilizar la friccion del aire con su propia
estructura, la velocidad de descenso debe ser menor a g m/s.

Target Altitude Event

En este evento el objetivo es disefiar y construir un cohete cuya altitud sea lo mas cercano a 460 metros

utilizando un motor de tipo G. Se deben realizar dos vuelos exitosos, de un total de tres intentos.
En la Fig. 125 se muestra una fotografia de esta competencia.
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Fig. 125. Competencia “Batalla de los Cohetes” en Virginia, EE.UU.

2.1.1.12.CubeSat Launch Initiative

La NASA planea lanzar 5o CubeSats en 5 afios,
uno por cada uno de los estados que conforman
a los EE.UU., como parte de una iniciativa
llamada CubeSat Launch Initiative. La NASA
seleccionara las propuestas en febrero de 2015.
Los lanzamientos estan planeados para el
periodo 2015-2018.

Los CubeSats son satélites miniaturizados con
la forma de un cubo de 10 cm de arista, y una
masa maxima de 1 kg, se utilizan
principalmente para investigacion cientifica y
como proyectos para la ensefanza de la .
tecnologia espacial. Fig. 126. Ejemplo de CubeSat. Crédito NASA.

2.1.2. Proyectos europeos, ESA

A continuacion se presenta una lista de proyectos educativos que organiza la ESA acompaiiados de una
breve descripcion, estos proyectos al igual que los presentados en la seccion anterior, tienen como
objetivo proveer una herramienta de ensefianza de la tecnologia espacial [21], y estan principalmente
dirigidos a estudiantes.
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2.1.2.1. ESMO: European Student Moon Orbiter

El Orbitador Lunar de Estudiantes Europeos
(ESMO), es un satélite que desarrollaron
estudiantes europeos. La objetivo de este
satélite fue el de proveer de experiencia en
tecnologia  espacial a los estudiantes
participantes. La mision fue disefiar y colocarlo
en una Orbita lunar, utilizando un sistema de
propulsion quimico que pudiera transportar al
satélite desde su drbita inicial en la Tierra hacia
una Orbita polar alrededor de la Luna,
utilizando el punto de LaGrange L1. El satélite
debe adquirir imagenes de media resolucion de
la superficie de la Luna utilizando una camara
de angulo estrecho de 2.5 kg desde una drbita
lunar estable. En la Fig. 127 se muestra la vista

desde abajo de este satélite.
Fig. 127. Satélite ESMO visto desde abajo.

Crédito: Surrey Satellite Technology Ltd

2.1.2.2. ESEO: European Student Earth Orbiter

El satélite ESEO es un micro satélite educativo
de oOrbita baja terrestre (LEO).

Este tomara fotografias de la Tierra y de otros
objetos celestes, medira los niveles de
radiacion y probard tecnologias para futuras
misiones de satélites educativos.

El objetivo del ESEO es el de proveer la
experiencia practica a los estudiantes para
preparar la fuerza de trabajo de ingenieros
espaciales bien calificados para el futuro de
Europa.

Fig. 128. Satélite ESEO. Crédito: ESA.
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2.1.2.3. CubeSat nano satellites

Los CubeSats son picosatélites de con la forma
de un cubo de arista de 10 cm, con una masa
maxima de 1 kg. Estos ofrecen una oportunidad
para los estudiantes de obtener experiencia
practica en el desarrollo de un sistema espacial,
desde el disefio hasta el lanzamiento,
incluyendo la estacion terrena.

En el 2012, la ESA, como parte de su programa
de educacion espacial, habia lanzado 7 de estos
picosatélites.

Fig. 129. CubeSat europeo. Crédito: ESA/A.
Reyes

2.1.2.4. GENSO: Global Educational Network for Satellite Operations

El proyecto GENSO consiste de una red mundial de satélites y estaciones terrenas que pueden
interactuar mediante internet con un software estandar. Este proyecto busca incrementar el acceso que
se tiene a los satélites educativos. Esta red de estaciones terrenas ofrece una cobertura casi global, ya
que, aunque el satélite no se encuentre en linea de vista de una estacion terrena, se puede compartir
datos de otra estacidn que si lo tenga en linea de vista, incrementando asi la cobertura de esta red de
satélites.

2.1.2.5. REXUS/BEXUS Rocket and Balloon experiments

Los programas REXUS y BEXUS brindan la oportunidad a los estudiantes de llevar a cabo experimentos
a bordo de un cohete sonda o un globo estratosférico, cada vuelo lleva los experimentos de los
estudiantes.

REXUS es un cohete de una etapa, con giro estabilizado y propelente sélido. Este cohete tiene una
longitud de 5.6 metros, y un didmetro de 35.6 cm, y la masa que puede subir es de 40 kg
aproximadamente.

BEXUS es un globo estratosférico de un volumen de 12 ooo m?y un didmetro de 14 m cuando esta lleno.
Este es capaz de subir entre 40 a 100 kg. La maxima altitud es de aproximadamente 25 kmy la duracién
del vuelo es de 2 a 5 horas.

-111-



2.1.2.6. Fly Your Thesis!

Este programa ofrece la oportunidad de volar
experimentos cientificos en condiciones de
microgravedad, como parte de tesis de
maestria, doctorado o wun programa de
investigacion. Esto se logra mediante una serie
de vuelos parabdlicos, cada wuno de
aproximadamente 20 segundos. Cada equipo
disefna su experimento, y los aceptados vuelan
en una aeronave especialmente disenada para
este tipo de condiciones. Estos vuelos se hacen
en el avion Zero G operado y mantenido por la
empresa Novespace de Bordeaux, Francia. En
la Fig. 130 se muestra el avion utilizado para
este proyecto.

2.1.2.7. Drop Your Thesis!

El programa Drop Your Thesis esta dirigido a
estudiantes  desde licenciatura  hasta
doctorado. Al igual que el programa anterior, es
para realizar experimentos cientificos en
condiciones de microgravedad, pero para este
programa se realizan mediante una torre, la
torre “ZARM Drop tower”, localizada en la
Universidad de Bremen; con la que se puede
obtener hasta 10° g por un tiempo de 5 a 10
segundos.

La torre "ZARM Drop Tower” mide 146 metros
de altura. En la Fig. 131 se muestra una
fotografia de esta torre.

2.1.2.8. Spin Your Thesis!

Este programa también esta dirigido a estudiantes desde licenciatura hasta doctorado, y les da la
oportunidad de poner un proyecto de investigacion en un ambiente de hipergravedad, desde los
campos bioldgicos, bioquimicos, microbioldgicos, ciencias de los materiales, fluidos, geologia y fisica de
fluidos. Esto es posible gracias a la Centrifugadora de Gran Diametro (Large Diameter Centrifuge, LDC)
desarrollada en la ESA. Esta puede proveer hasta 20 g. Esta instalacion puede proporcionar, por

Fig. 130. Avién Zero G de Novespace,
utilizado para realizar vuelos parabdlicos.
Crédito: ESA

Fig. 131. Torre “ZARM Drop Tower” ubicada
en la Universidad de Bremen. Crédito: ESA

ejemplo, un ambiente de hipergravedad para células y plantas.
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Los experimentos pueden tener un tamano de 5ox50x75 cm y una masa de 8o kg. En la Fig. 132 se

muestra la centrifugadora utilizada para este programa.

. a ,ﬂ i

2.1.2.9. CanSat Activities

Un CanSat es una simulacion de un satélite real,
integrado en el volumen y forma de una lata de
350 ml, de ahi que su nombre sea la
combinacion del inglés Can Satellite. Estos
contienen la mayoria de los sistemas de un
satélite, como la etapa de fuente eléctrica,
comunicaciones, microprocesador, sensores,
etc. Se lanzan generalmente mediante un
cohete y tienen que realizar una mision
mientras descienden mediante un paracaidas.
Desde la década pasada en varios paises de
Europa se han llevado a cabo competencias de
CanSats  dirigidas a  estudiantes de
preparatoria.

En la Fig. 133 se muestra un CanSat mientras
desciende con su paracaidas.

Fig. 132. Centrifugadora LDC de laVESA. Crédito: ESA.

Fig. 133. CanSat descendiendo. Crédito: ESA
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2.1.3. Proyectos japoneses, JAXA

Las actividades educativas de la JAXA estan dirigidas principalmente a estudiantes de primaria,
dirigidas por su Centro de Educacion Espacial, estan organizadas en cuatro bloques: Apoyo para la
Educacion Formal, Apoyo para la Educacién Informal, Escuela del Espacio para Familias y Actividades
Internacionales [22].

2.1.3.1. Support for Formal Education

En su apoyo para la educacion formal, la JAXA ofrece varias guias de ensefianza con la intencion de que
sean integrados a los planes de estudios y aplicadas en los salones de clases. Sobre todo estan dirigidas
a estudiantes de primaria. Son actividades cortas que se pueden llevar a cabo con materiales faciles de
conseguir, son experimentos lUdicos e ilustrativos que tienen el objetivo de promover la educacion
espacial.

Por ejemplo, una de las actividades es la de hacer aviones de papel, a los nifos se les explican nociones
basicas de aerodinamica; otra actividad es hacer una lente concava con el fondo de una lata de refresco,
en esta actividad se imparten conocimientos basicos de dptica; también hay otra actividad de globos de
aire caliente con bolsas de plastico, por mencionar algunas. En la Fig. 134 se muestra una demostracion
de un experimento de vacio en una escuela primaria de Japon, apoyado por el “Support for Formal
Education” del Centro de Educacion Espacial de la JAXA.

W N

Fig. 134. Demostracion de un experimento de vacio en una escuela primaria de Japén. Crédito: JAXA

2.1.3.2. Support for Informal Education

JAXA también ofrece apoyo para la educacion informal como parte de las actividades del Centro de
Educacion Espacial. Estas se llevan a cabo por otras entidades, aparte de las escuelas, normalmente se
imparten como actividades extracurriculares.

El objetivo del apoyo a la educacion informal es el de maximizar las sinergias de los esfuerzos de
educacion espacial que se llevan a cabo por diferentes entidades, incluyendo gobiernos locales,
entidades no gubernamentales y entidades sin beneficio de lucro. En la Fig. 135 se muestra una
fotografia de un concurso de cohetes de agua, esta es una de estas actividades apoyadas por la JAXA.
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Estas actividades también estan dirigidas a estudiantes jovenes, desde la primaria hasta la preparatoria.
Ademas de estas actividades, se ofrecen seminarios de educacion espacial los cuales proveen
oportunidades de entrenamiento para profesores interesados en ejercer actividades relacionadas con la
educacion espacial.

2.1.3.3. Space School for Families

El Centro de Educacion Espacial de la JAXA, en colaboracion con la asociacion Kodomo-Uchu-Mirai
(KU-MA) organiza la “Space School for Families”, en la que participan padres e hijos en actividades
relacionadas con la educacién espacial.

Este consiste de varias reuniones al afio, en donde padres e hijos aprenden juntos varios temas
relacionados con el espacio, y realizan experimentos basicos; ademas se les asignan tareas a realizar en
las sesiones utilizando los materiales de ensefianza que se les proporciona. En la Fig. 136 se muestra
una de estas actividades, los participantes realizan un globo de aire caliente hecho a mano.

Ly , & > . .: g B % 9 -
Fig. 136. Globo de aire caliente hecho a mano. Crédito: JAXA
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2.1.3.4. International Activities

El Centro de Educacion Espacial de la JAXA también tiene actividades internacionales, particularmente
en Asia y la zona del Pacifico.
Colabora con diferentes instituciones internacionales, entre ellas:

e La International Space Education Board (ISEB), cuyos objetivos son: incrementar los logros de
alfabetizacion en ciencias, tecnologia, ingenieria y matematicas relacionadas con el espacio, y
apoyar las futuras necesidades del personal de los programas espaciales.

e International Space University (ISU), con la que colaboran para ofrecer becas cada afio para un
numero limitado de ciudadanos japoneses que se hayan graduado de la licenciatura para
inscribirse a programas de verano de nueve semanas o programas de maestria de ciencia del
espacio de un afio de duracion.

e Space Exploration Educators Conference (SEEC), la JAXA manda a profesores japoneses y
educadores a participar en esta conferencia anual que se lleva a cabo en el Centro Espacial
Houston.

e Estacion Espacial Internacional (ISS), JAXA permite utilizar la ISS para realizar experimentos de
estudiantes y actividades educativas, con el objetivo de inspirar a la siguiente generacion en
temas espaciales.
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