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Presentacion

Con este trabajo sobre el satélite UPM-Sat 1 de los profesores José Meseguer y Angel Sanz,
se inicia la coleccion de monografias que con el nombre de Informes a la Academia de
Ingenieria patrocina la Academia de Ingenieria de Espafia.

Debo a la gentileza de Antonio Luque, bibliotecario de la Acadentia, la gran satisfaccion
que me ha producido su encargo de prologar este primer namero de la coleccion. Para
los que conocen mi antigua y entranable amistad con los autores, con los que coincidi
durante unos anos inolvidables en el Laboratorio de Aerodinamica de la ETS. de
Ingenieros Aeronauticos bajo la direccion de Ignacio Da Riva, nuestro inolvidable maes-
tro, es obvio que esta tarea es realmente grata. Pero, ain orillando este aspecto senti-
mental, no es menor mi satisfaccion al ver los primeros pasos de esta coleccion que espe-
ro sea vehiculo Gtil para un mejor conocimiento de la Ingenieria de calidad que se rea-
liza en Espana.

Con Informes a la Academia de Ingenieria, la Academia viene, con excelente acierto, a posi-
bilitar la difusion de aquellos trabajos ingenieriles que aun poseyendo calidad suficien-
te e incuestionable interés técnico, no encuentran, por su naturaleza, acomodo facil en
las revistas especializadas, y su difusion, por tanto, estaba limitada al dmbito de los
Informes Internos o a circulos mas o menos proximos a los autores. Y es que sucede con
frecuencia que el prop6sito de la Ingenieria no es el de contribuir directamente al avan-
ce del conocimiento, requisito, en general, sine qua non para que las revistas especializa-
das publiquen su trabajo, si no el de su aplicacion en forma inteligente a la resolucion de
problemas utiles. Pues bien, a partir de hoy, Informes a la Academia de Ingenieria inicia su
andadura para recoger en sus paginas este tipo de trabajos una vez superadas con €xito
las revisiones que de ellos realicen los censores nombrados por la Academia para tal pro-
posito.

El trabajo que hoy llega a nuestras manos, nos describe las fases de diseno, desarrollo y
construccion, y finalmente ensayo y lanzamiento del satélite UPM-Sat 1, enteramente
disefiado y construido por profesores y alumnos. No creo que existan precedentes en la
Universidad Espanola a un proceso tan ambicioso como éste, con fuertes implicaciones
educativas, cientificas y tecnologicas y que ha exigido para llevarlo a cabo dosis enormes
de energia y fe inquebrantable por parte de sus autores. Estoy convencido de que esta
experiencia servira de acicate y estimulo a algunos de nuestros grupos universitarios con
vocacion tecnolodgica mas decidida.

También, para los estudiantes de los ultimos anos de carrera de la Escuela de Ingenieros
Aeronduticos, y para sus doctorandos, la participacion en el disefio y construccion del
UPM-Sat 1 y el seguimiento de sus diferentes fases hasta el lanzamiento final ha debido
constituir una experiencia formidable que ademas de completar decisivamente su for-
macion tecnoldgica les ha hecho conocer el placer de hacer Investigacion y Desarrollo de
calidad en un campo, la Tecnologia Aeroespacial, que en Espafia no estaba suficiente-
mente desarrollado. La lectura, en los proximos anos, de un namero significativo de Tesis
Doctorales en las que se aborde el estudio de algunos de los numerosos y variados pro-
blemas de la Ingenieria Aeroespacial es el fruto que recogeremos de esta magnifica siem-
bra.

La parte cientifica del Proyecto lo constituia la carga Gtil del UPM-Sat 1y consistia en un
modulo para realizar estudios experimentales sobre el comportamiento de zonas liquidas



(puentes) en condiciones de microgravedad. El disefio de este modulo es fruto de la expe-
riencia del equipo del Laboratorio de Aerodinamica que lleva mads de veinte afios traba-
jando en este campo donde han hecho contribuciones significantes al conocimiento de
la estabilidad y rotura de puentes liquidos

No menos importantes han resultado los aspectos tecniologicos del Proyecto que han ser-
vido, entre otros muchos logros, para afinar y poner a punto las capacidades de un equi-
po universitario necesarias para solventar los numerosos problemas tecnoldgicos que
una mision espacial, por modesta que sea, comporta. El propio acuerdo logrado con la
propia Agencia Espacial Europea (ESA/ESTEC) para utilizar el UPM-Sat 1 como platafor-
ma para la demostracion tecnolégica en 6rbita de paneles solares habla de la confianza
depositada por ESA y las firmas europeas suministradoras, sin coste alguno, de los pane-
les solares en el Proyecto y en sus autores. El éxito de la misién no vino sino a corrobo-
rar esa confianza inicial. Hoy dia, las empresas y consorcios del sector Aeroespacial
(ESTEC y otras europeas, CASA Espacio en Espafia) conocen mejor, y confian mas, en las
capacidades de la UPM para realizar Investigacion y Desarrollo en ese campo y de este
conocimiento s6lo puede esperarse mayor colaboracion y beneficio para todos.

Permitaseme terminar agradeciendo a los autores por el celo que han puesto en la redac-
cion del trabajo y en la eliminacién de erratas de mecanografiado. Junto a ellos, quiero
agradecer a los censores que han revisado el manuscrito la cuidadosa lectura que del
mismo han hecho y las sugerencias dictadas para su mejora. Esta labor, a veces tediosa,
pero absolutamente necesaria, que no comporta beneficio econémico alguno, sélo puede
recompensarse por la satisfaccion personal del trabajo bien hecho. Gracias a todos ellos
y larga vida a la colecciéon que hoy damos a luz.

A. Barrero
Académico
Sevilla, 11 de julio de 1997.
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Fig. 1.2. Experimentos de
la Universidad Politécnica
de Madrid relacionados
con el comportamiento de
liquidos en condiciones de
baja gravedad realizados
en el laboratorio orbital
europeo Spacelab (en la
mision D2 hubo dos
experimentos), en cohetes
de sondeo (TEXUS), en
vuelos parabolicos a bordo
de aviones de la NASA
(KC 135) y de la ESA
(Caravelle), y en torres de
cafda libre (DT).

la experiencia espacial del grupo promotor del proyecto. En efecto, en el Laboratorio de
Aerodinamica de la Escuela Técnica Superior de Ingenieros Aeronauticos se trabaja desde
1975 para la Agencia Europea del Espacio (ESA) en la confeccion del manual oficial de
control termico de satélites de dicha Agencia, que ocupa actualmente unas 5000 paginas
repartidas en 5 volaumenes [1,2]. Otro campo de relevancia espacial, iniciado también en
1975, tiene que ver con el comportamiento de los liquidos en condiciones de baja gra-
vedad, programa en el que hay que contabilizar un ndmero significativo de experimen-
tos sobre puentes liquidos realizados a bordo del laboratorio espacial Spacelab [3-10], en
cohetes de sondeo TEXUS [11-16], vuelos paraboélicos en aviones, etc. (figura 1.2) y que,
ademas de su marcada proyeccion cientifica (véase el Capitulo 4), tiene también su ver-
tiente tecnologica, pues en numerosas ocasiones ha habido que participar en la defini-
cion y diserio de los instrumentos utilizados para la experimentacion en vuelo; en par-
ticular, en 1990 se desarroll6 para la ESA un modulo de experimentacion con puentes
liquidos en microgravedad simulada mediante la técnica de flotabilidad neutra que ha
sido utilizado por la Agencia para entrenamiento de astronautas especialistas de mision
[17,18]. Dentro de la misma érea de actividad, se ha trabajado también para la Agencia
en temas relacionados con métodos de diagnosis para experimentos con fluidos y de
combustion en microgravedad [19-21], en temas relativos a la normalizacién de los sis-
temas de control térmico de uso espacial [22] y, Gltimamente, en la aerodinidmica de
vehiculos a altos nameros de Mach.

1983 Spacelab 1

1984 TEXUS 10 KC 135

1985 Spacelab D1 TEXUS 12 KC 135
1986

1987

1988 TEXUS 18

1989 TEXUS 23

1990

1991 DT BREMEN

1992 TEXUS 30 DT BREMEN
1993 Spacelab D2 /a Spacelab D2 / b
1994 TEXUS 32 DT INTA

1995 CARAVELLE

Ademas del logro tecnolégico que ha supuesto el disefio, desarrollo, construccion, inte-
gracion, ensayo, lanzamiento y operacion de un satélite artificial en el seno de la UPM,
el mayor éxito del proyecto UPM-Sat 1 ha estado sin duda en la experiencia adquirida
por el equipo técnico responsable del mismo, un equipo en el que han intervenido pro-
fesores, alumnos y personal auxiliar de la UPM. La consecuencia de esta aventura espa-
cial es que la UPM posee ahora un equipo técnico altamente cualificado y con unas exce-
lentes relaciones de cooperacion con el sector espacial tanto nacional como internacio-
nal, equipo que esta trabajando ya en otros proyectos de relevancia espacial [23].

El UPM-Sat 1 es, como ya se ha dicho, un satélite cientifico y de demostracion tecnol-
gica en Orbita, pero la faceta primordial de este proyecto ha sido su cardcter educativo



[23-27]. ElI proyecto UPM-Sat 1 se plante6 como un medio de actuacién en el que profe-
sores, alumnos y personal auxiliar de la Universidad Politécnica de Madrid pudieran
aprender y mejorar los conocimientos existentes sobre las particularidades de la inge-
nieria espacial, para crear asi en el seno de esta Universidad un nicleo docente orienta-
do hacia la ensefianza, la investigacion y el desarrollo en el ambito de la ingenieria espe-
cificamente espacial, hasta ahora inexistente en las universidades espanolas. Dado su
caracter primordialmente educativo, el primer objetivo del proyecto fue el propio satéli-
te: se trataba de comprobar la capacidad de la Universidad Politécnica de Madrid para
disenar, desarrollar, construir, ensayar, integrar, y operar un ingenio espacial de presta-
ciones modestas, pero que conservara en su ejecucion toda la complejidad de un siste-
ma espacial completo.

Ademas de este objetivo principal hubo otros relacionados con el uso de los puentes
liquidos como acelerdmetros espaciales y con la tecnologia de nuevos paneles solares. El
satélite lleva una carga atil relacionada con el comportamiento de los puentes liquidos
en ingravidez cuya finalidad era analizar la posibilidad de utilizar los puentes liquidos
como acelerometros de uso espacial, midiendo la deformacién que experimenta la
columna liquida cuando esta sometida a muy pequerias aceleraciones [28, 29]. Durante
la ejecucion del proyecto UPM-Sat 1 esta carga util sufrio retrasos en su desarrollo debi-
do principalmente a dos razones. La primera razon estuvo relacionada con las propias
limitaciones de la plataforma respecto a la potencia disponible a bordo y a la capacidad
de transmision de informacion a la estacion de tierra: pronto se pudo comprobar que
para medir en Orbita las deformaciones de la columna liquida no se podrian utilizar a
bordo los métodos habituales empleados en la simulacion en tierra (procesando las ima-
genes del puente liquido obtenidas con una cdmara de television [30]), pues sobrepasa-
ban la capacidad de la plataforma, por lo que fue preciso disefiar un sistema de diagno-
sis de prestaciones mas reducidas.

La segunda razon por la cual la carga sobre puentes liquidos perdié parte de su impor-
tancia inicial fue consecuencia de los avances tanto teéricos como experimentales reali-
zados por el grupo dedicado a los estudios sobre microgravedad en el seno del equipo
responsable del UPM-Sat 1: se comprobd que aunque la utilizacion de los puentes liqui-
dos como acelerometros de uso espacial es viable [29], su desarrollo requeria el estable-
cimiento de una linea de investigacion tecnoldgica con una entidad comparable a la
necesaria para desarrollar el propio satélite. Hay que decir que, a pesar de los inconve-
nientes sefialados, a consecuencia de los estudios realizados durante la puesta a punto
del experimento de puentes liquidos se han desarrollado nuevas técnicas de calibracion
de acelerémetros en condiciones de microgravedad [31], dando asi nueva vida a esta
carga util, que ha dimensionado en gran medida tanto la estructura como la electronica
embarcada del UPM-Sat 1.

La mision relacionada con paneles solares surgio durante el proceso de compra de los
mismos, al alcanzarse un acuerdo con el Centro de Investigaciéon y Tecnologia Espacial
de la Agencia Espacial Europea (ESA/ESTEC, Noordwijk, Holanda) para utilizar el UPM-
Sat 1 como plataforma para demostracion tecnologica en oOrbita [32]. De este modo el
UPM-Sat 1 lleva también dos experimentos relacionados con nuevas tecnologias de
paneles solares: el primero es sobre nuevos interconectores de aluminio para paneles
solares (en colaboracién con DASA, Alemania, y ESA/ESTEC, que suministro sin cargo
uno de los paneles de células de silicio utilizados en el satélite [33, 34]) y el segundo
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sobre células solares de arseniuro de galio (en colaboracién con FIAR, Italia, y ESA/
ESTEC, que suministr6, también sin cargo, el panel de células de arseniuro de galio [35]).
En el satélite se ha embarcado un tercer experimento sobre tecnologia de células de sili-
cio de emisor profundo n+pp+ preparadas por el Instituto de Energia Solar de la
Universidad Politécnica de Madrid, que ha proporcionado dos pequerias células solares
de prueba que también van montadas en el satélite.

El proyecto UPM-Sat 1 ha sido posible gracias a las subvenciones aportadas por la
Fundacion Caja de Madrid, como consecuencia del mencionado convenio con la
Comunidad Auténoma de Madrid y la Universidad Politécnica de Madrid, por la
Comision Interministerial de Ciencia y Tecnologia (CICYT) a través de los proyectos
ESP88-0359, ESP92-0001-CP, ESP95-1090-E y ESP95-1647-E, por la propia a Universidad
Politécnica de Madrid y también por las donaciones de materiales y servicios de ESA,
CASA/Division Espacio, INTA, DASA, FIAR, IBM, CIEMAT, CRISA, Ayuntamiento de Soto
del Real y otras empresas e instituciones.



E1l proyecto UPM-Sat 1

Para cumplir los objetivos cientificos, tecnologicos y educativos del proyecto UPM-Sat 1
ha sido preciso definir un marco de requisitos y limitaciones desde el que se han fijado
las directrices de disefio del satélite. A la hora de identificar los posibles requisitos se suele
distinguir entre requisitos funcionales y requisitos operacionales, siendo los primeros los
que definen las actuaciones del sistema necesarias para alcanzar los objetivos propuestos
y los segundos los que definen como ha de operar el sistema y su interrelacion con los
usuarios.

En el caso del UPM-Sat 1 la amplia bateria de requisitos funcionales identificados [36] se
pueden resumir en los siguientes:

1. E]l nivel de aceleracion residual en la plataforma esta limitado por las necesidades de
la carga qtil de puentes liquidos, menor de 10 g en cualquiera de los ejes.

2. Las envolventes geométricas son las correspondientes a las cargas de pago secundarias
del lanzador Ariane 1V [37].

3. La capacidad de orientacion de la plataforma es la necesaria para asegurar la ilumina-
cién de los paneles solares y la orientacion de la antena de comunicaciones.

4. La velocidad de giro del satélite alrededor de su centro de masas esta limitada por las
especificaciones de la carga util de puentes liquidos y por las del subsistema de pro-
teccion térmica.

5. El satélite debe ser capaz de operar en modo automatico en caso de perderse la comu-
nicacion con la estacion de tierra.

En el apartado de requisitos operacionales se han considerado la vida atil, inicialmente
fijada en dos meses y después ampliada hasta dos afios (la vida atil efectiva ha sido, como
se ha dicho, de siete meses), el tipo de orbita y su periodo (fijadas por el cliente princi-
pal del lanzamiento), los niveles de redundancia requeridos, el ambiente de radiacion, la
arquitectura de las comunicaciones, etc.

A los requisitos hay que anadir las muchas limitaciones de diversa naturaleza que han
enmarcado el proyecto. La mds severa de las limitaciones ha sido sin duda la del coste,
que ha forzado a limitar al maximo el numero de modelos del satélite y sus subsistemas
(por ejemplo, se ha utilizado la misma estructura tanto para los ensayos de calificacion
como para vuelo), asi como los repuestos. Otra limitacion tenida muy en cuenta desde el
principio ha sido que el proyecto debia ejecutarse con la capacidad operativa restringida
de un entorno universitario y, por ultimo, que el satélite debia cumplir las diversas nor-
mativas de caracter legal aplicables al proyecto, que cubren desde la inscripcion del sate-
lite en los registros nacional y de la ONU vy la asignacion de frecuencias para las comu-
nicaciones hasta el cumplimiento estricto de las normas de seguridad impuestas por la
compafiia lanzadora y, en el caso del UPM-Sat 1, también por el cliente principal del
vuelo V75 de Ariane 1V, el satélite militar Helios.

El resultado ha sido la plataforma UPM-Sat 1, cuyas caracteristicas técnicas mas relevan-
tes se resumen en la tabla 2.1.

Para llevar a cabo este proyecto y organizar dentro de lo posible el numeroso equipo
humano que en él ha participado, ha sido necesario introducir una cierta jerarquizacion
por areas de actividad, dotandola de la necesaria flexibilidad que exige una organizacion
universitaria. De este modo, segin se resume en la figura 2.1, el equipo responsable del
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Tabla 2.1.
Caracteristicas
técnticas de la
plataforina
UPM-Sat 1.

Masa arkg

Dimensiones 450 mm x 450 mm x 543 mim (antena no incluiday

Oiti 670 km de altitud, polar, heliosincrona, con un periodo de 98
min

Vida operativa 7 mf?es (Z]g ;a;)ﬁ -

M;io;es - wConilrpor;tVan’liiernt; de l(;glicliliigos 7en2012dié01¥é5 dZm:crgéra-
vedad

Comunicaciones de mensajeria
Tecnologia de células solares

Estructura Aleacién 7075 T73 mecanizada

Control de actitud

Estabilizacion magnética (magnetometros y magnetopares)

Proteccion térmica Pasiva (criterios de disefio y mantas aislantes multicapa)

Gestion de datos Microprocesador 80C31 de 8 bits, 7 MHz , 256 kbytes de
memoria SRAM, 64 kbytes de memoria EEPROM, reloj de vigi-
lancia, 64 canales de conversion analdgica a digital de 14 bits y
4 de conversion digital a analogica, 24 salidas digitales y 8
entradas digitales. Consumo de 250 mW. Comunicaciones
asincronas con el médem a 9600 bps

Comunicaciones Modem a 9600 baudios con modulacion de minima desviacién
de fase (MSK), transmisor de 10 W en la banda de 400 MHz,
antena omnidireccional

Gestion de energia Cuatro paneles solares (tres con células de Si y uno con células
de GaAs) que proporcionan 30 W cada uno (20 W de media a
lo largo de una orbita); dos baterias de NiCd, de 6 Ah cada una
a 20 V; control de carga y descarga de baterias y de los niveles
de voltaje e intensidad

Lanzamiento Ariane IV-40 ASAP

Sistema de separacion ~ 5SSASAP (Ariane)

desarrollo del satélite UPM-Sat 1 ha estado dirigido por un gestor que rendia cuentas ante
el patronato que forman los organismos e instituciones patrocinadores y un conjunto de
equipos de trabajo (articulados en torno a los paquetes de trabajo definidos en el pro-
yecto) coordinados por un director técnico que rendia cuentas al gestor. Los equipos de
trabajo, formados por uno, dos o tres profesores y varios alumnos, se han encargado de
llevar a cabo las distintas tareas descritas en los paquetes de trabajo, siendo su composi-
cion flexible, habida cuenta de la movilidad y la disponibilidad del personal en un entor-
no universitario y de las necesidades especificas del proyecto en las diversas etapas de su
ejecucion.



Fig. 2.1. Organizacién por
paquetes de trabajo del
proyecto UPM-Sat 1.

Tabla 2.2. Distribucicn
del personal participante
en el proyecto UPM-Sat
1 por categorias y
Escuelas de la
Universidad Politécnica
de Madrid a principios
de 1994.

Gestor
Direccion Documentacion
técnica y costes
. . ez Ingenieria Ingenieria .-
I Servicios Mision ‘ mgecénica ] ele%tr(’)nica Operacion
Integracion y . - Diseno Gestion :
|| eri - s s
# ensayos Carga util mecanico de datos Planificacion
. Control Disefio . . Ingenieria
*{ Adquisiciones de actitud estructural Comunicaciones de apoyo
Calidad Analisis Disefio Gestion Qperacién
allda de misién térmico de energia de la estacion
. Lquipo de . A
Lanzamiento |soporte mecanico Cableado Mantenimiento
L_| Sistema Lquipo de
de separacion soporte eléctrico

Estacion
de tierra

En la tabla 2.2 se indica la distribucion entre las Escuelas de la Universidad Politécnica de
Madrid implicadas en el satélite del equipo humano que ha participado en la ejecucion
del proyecto. Como se recoge en la tabla, el satélite es el resultado del esfuerzo y dedica-
cion de un numeroso grupo de personas repartidas entre profesores, alumnos, personal
laboral y de administracion y servicios de la E.T.S.I. Aeronauticos, de la E.TS.I. de
Telecomunicaciones, de la E.T.S.1. Navales y de la E.U.L.T. Aerondutica. La clasificacion del
personal en categorias reflejada en la tabla corresponde a la situacion existente a princi-
pios de 1994; hay que decir que desde entonces todos los alumnos de segundo ciclo par-
ticipantes en el proyecto han finalizado sus estudios y que, de éstos, una gran parte han
orientado su actividad profesional hacia el sector aeroespacial, encontrando con facilidad
acomodo en las industrias e instituciones del sector. Otro grupo, mas reducido, ha conti-
nuado ligado a la Universidad, como profesores o realizando estudios de doctorado.

Profesores Alumnos Labbfdles y PAS Subtotali
E.T.VS.I. Aérzﬁlitiicos 16 7 25 12 - 75377
E.T.S.I. Telecomunicacion 6 | 6 - 12
E.T.S.I. Navales 1 3 W - 4

E.U.L'T. Aeronautica 4 2 - 6
Total 27 36 12 75

15



16

Respecto a la cronologia del proyecto, aunque sus origenes se sitdan a finales del afio
1990, los trabajos técnicos no empezaron hasta bien entrado el afio 1991. El ritmo de tra-
bajo durante este primer afio y una parte significativa del siguiente fue lento debido a
razones de indole presupuestaria, ya que el primer plazo de la subvencién acordada con
la Fundacion Caja de Madrid no llego a la Universidad Politécnica de Madrid hasta casi
tinales del afio 1992.

Con la firma del contrato de lanzamiento con Arianespace en diciembre de 1992 el pro-
yecto UPM-Sat 1 experimentd una notable aceleracion, pero atn asi el proyecto fue acu-
mulando retrasos originados principalmente por las dificultades surgidas en la adapta-
cion de una organizacion universitaria a los modos de trabajo exigidos por un proyecto
complejo y muy interrelacionado como es un satélite, aunque sea pequerio.

En todo proyecto espacial existe un hito determinante que es la fecha de lanzamiento.
En el caso del UPM-Sat 1 esta fecha dependia obviamente del satélite principal, Helios, y
fue sufriendo diversos retrasos imputables unos a la organizaciéon Helios y otros a la com-
pania lanzadora (el fracaso del lanzamiento V73 en el otofio del 94 introdujo un retraso
de mas de tres meses en los vuelos posteriores). Estos retrasos permitieron suavizar algo
el ritmo de trabajo frenético con que se empez6 el afio 1994, pues la fecha prevista enton-
ces para el lanzamiento del UPM-Sat 1 era finales de ese mismo ano, y completar con cier-
ta holgura el programa de ensayos de calificacion. En la tabla 2.3 se resumen los hitos
principales del desarrollo del satélite UPM-Sat 1.



Tabla 2.3. Hitos en el
desarrollo del proyecto 1991

UPM-Sat 1 Enero Detinicion del experimento sobre puentes liquidos.

Preparacion de la propuesta de desarrollo de un pequerio satélite
Mayo Firma del acuerdo de cooperacion CAM?, FCM2y UPM.
Comienzo del disefio preliminar.

1992 Marzo Finalizacion del disefio preliminar. Comienzo del diserio detallado.

Abril Estudio de las oportunidades de lanzamiento.
Julio Comienzo de la fabricacién de la estructura.
Sept. Visita a Arianespace, en Evry (Francia).
Dic. Firma del contrato de lanzamiento.
1993 Mayo Revision del disefio critico.
Junio Ensayos estructurales preliminares.
Julio Comienzo de adquisiciones para el modelo de vuelo.

Acuerdo con DASA-ESTEC y con FIAR-ESTEC,
Comienzo del desarrollo del simulador.
Sept. Construccion de la camara limpia para la integracion del satélite.

1994 Marzo  Ensayos de calificacion (mecdnicos). 12 fase.
Abril Visado del proyecto por el COIAEP.
Mayo Ensayos de calificacion. 22 fase.
Ensayos de compatibilidad geométrica en MMS® (Toulouse).
Reunion de coordinacion con Arianespace.
Ensayos de calificacion (térmicos).

Julio Preparacion del modelo ingenieria. Pruebas del programa embarcado.
Sept. Integracion del modelo de vuelo.

Now. Ensayo de separacion.

Dic. Ensayo de choque (aceptacion).

Ensayo de vibracién (aceptacion).

1995  Enero Ensayo de propiedades masicas (aceptacion).
Ensayo de vacio térmico (aceptacion).
Aceptacion por Arianespace para vuelo en Ariane 4-ASAP.
Junio Campana de lanzamiento.
Julio Lanzamiento e inyeccion en oOrbita.

Comienzo de las operaciones en Orbita.

1996 Febrero Fin de las operaciones en Orbita.

a. Comunidad Autonoma de Madrid, Fundacién Caja de Madrid
b. Colegio Oficial de Ingenieros Aeronauticos de Espafia
¢. Matra-Marconi Space
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Fig. 3.1. Esquema
general de la plataforma
UPM-Sat 1: 0) mantas
térmicas multicapa, 1)
antena, 2)
magnetopares, 3) célula
del experimento de
puentes liquidos, 4)
magnetometros, 5)
giréscopos, 6) caja
equipos electronicos, 7)
baterias, 8) paneles de
cierre lateral y 9)
paneles solares.

La plataforma UPM-Sat 1

La arquitectura general del microsatélite UPM-Sat 1 esta definida, segun se muestra en las
figuras 3.1y 3.2, en torno a una caja central formada por cuatro bandejas sobre las que
se alojan los distintos equipos e instrumentos, cuyas caras laterales estan cubiertas por
los paneles de cierre y los paneles solares, y las caras superior e inferior por mantas tér-
micas multicapa [24-27, 36, 38-41] .

La bandeja A, situada en la parte inferior del satélite sirve de unién con el subsistema de
separacion utilizado para la inyeccion del satélite en orbita una vez la tercera etapa del
lanzador alcanza la posicion orbital adecuada, y sobre la misma se alojan parte de los
componentes del subsistema de generacion y gestion de energia (las baterias). La segun-
da bandeja, B, es el elemento estructural que sirve de soporte a la caja de la electronica,
y sobre la tercera bandeja, C, estan ubicados la carga ttil de puentes liquidos y los girds-
copos y magnetometros del subsistema de control de actitud. Por Gltimo, la bandeja D es
el elemento estructural de cierre del satélite en su parte superior, y sirve de soporte a la
antena de comunicaciones y al conector para las comprobaciones de funcionamiento
durante el proceso de integracion.
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3.1. Estructura

La estructura sirve para soportar las cargas que se producen en todas las operaciones criti-
cas del satélite (transporte, lanzamiento y separacion). Los elementos que componen este
subsistema, tal como se indica en la figura 3.2, son las bandejas, las barras de separacion,
los paneles de cortadura, los paneles de cierre laterales y substratos de los paneles solares.
La consideracion de los substratos de los paneles solares como elementos de la estructura
se debe a que éstos cumplen también una funcion estructural que hace que las cargas trans-
mitidas a las células solares, y por consiguiente su deformacion, sean muy reducidas. Todos
los elementos del subsistema estructural fueron disefiados y fabricados de modo que se taci-
litara el montaje del sistema completo, asi como la accesibilidad a los elementos de otros
subsistemas para posibles comprobaciones o sustituciones en caso de necesidad.

Los materiales empleados para la fabricacion de los elementos de la estructura primaria
y secundaria del satélite UPM-Sat 1, seleccionados segiin norma ESA PS5-01-701, son ale-



Fig. 3.2. Elementos de la
estructura del satélite
UPM-Sat 1. A, B, Cy D)
bandejas de soporte de
equipos, E) caja de
equipos electronicos, P)
paneles de cierre lateral,
N) soporte de los paneles
solares, S) paneles de
cortadura.

acion de aluminio-zinc (7075 T73, cuya composicion quimica es 5.6% Zn, 2.5% Mg,
1.6% Cu, 0.3% Cr y 90.0% Al), Hostaform C9021 (Delrin 07, acetato copolimero termo-
plastico) y tornillos de acero inoxidable [42].

La bandeja A esta situada, como ya se ha dicho, en la parte inferior del satélite y sirve de
union al sistema de separacion (58S ASAP), por lo que su diseflo esta condicionado por
la forma de éste. La bandeja A es una placa cuadrada de 425 mm de lado y 5 mm de espe-
sor, y para darle rigidez se ha mecanizado con nervios de 10 mm de altura y 5 mm de
ancho. Estos nervios adoptan una disposicion radial para facilitar la unién al sistema de
separacion. A los laterales de esta bandeja se atornillan, utilizando tornillos M3, los pane-
les de cierre del satélite, P, y los paneles solares, N, y su cara exterior estd recubierta, en
la parte que deja libre el sistema de separacion, por una manta térmica multicapa que la
aisla térmicamente del exterior.

La bandeja B es también de forma cuadrada, de 425 mm de lado, pero de 6 mm de espe-
sor, con nervios de 9 mm de altura y 5 de ancho mecanizados en su parte inferior siguien-
do una disposicion rectangular. Uno de los laterales de la placa lleva dos rebajes entre
nervios para permitir el paso del cableado y, como en el elemento anterior, existen tala-
dros roscados de métrica @3 mm en cada lateral de la bandeja para la unién del elemen-
to con los paneles de cierre.

La bandeja C, al igual que la D, tiene forma y dimensiones anéalogas a las de la bandeja
B. También aqui existe un rebaje para el paso del cableado entre dos nervios en uno de
los laterales y a esta bandeja se unen los paneles de cierre por medio de tornillos M3.
También en las caras laterales de la bandeja D, cuya superticie exterior estd recubierta por
una manta térmica multicapa, existen taladros roscados de métrica ¥3 mm para la fija-
cion de los paneles de cierre. Las esquinas de todas las bandejas, asi como el perimetro
de las bandejas A y D, estan rebajadas para alojar a los magnetopares.

Los elementos separadores AB sirven para la unién de las bandejas A y B. Estos separa-
dores son basicamente vigas de 55 mm de altura y seccion en L. Se encuentran situados
en las esquinas de las bandejas y sus uniones a las mismas se realizan por medio de tor-
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nillos M4. En los laterales de cada elemento existe un taladro roscado de @3 mm para la
unién con los paneles de cierre.

Los separadores BC, elementos estructurales de unién entre las bandejas B y C, tienen la
misma forma general que los elementos AB, aunque su altura es de 235 mm. Se atornillan
en las esquinas de sus bandejas mediante tornillos M4 y en sus laterales existe taladros ros-
cados de ¥3 mm para la unioén con los paneles de cierre, portaconectores y sujeciones de
magnetopares. Por altimo, los separadores CD, que forman la union entre las bandejas C y
D, son iguales a los anteriores pero con una altura de 180 mm. En los laterales de estos sepa-
radores también hay taladros roscados de @3 mm para la union con los paneles de cierre.

También forman parte de la estructura primaria los paneles de cortadura, S, elementos
estructurales cuya funcion principal es reforzar la estructura para aumentar su rigidez
lateral. Cada panel de cortadura es una chapa rectangular de 1.5 mm de espesor. Se
encuentran situados entre las bandejas A y B y a los mismos se sujetan las baterias.

Los paneles laterales, que se unen por medio de tornillos M3 a los laterales de las bandejas
y de los separadores y sobre los que se atornillan los substratos de los paneles solares, son
chapas rectangulares de 1 mm de espesor. Los substratos de los paneles solares, de 9 mm de
espesor, son de tipo “sandwich” y estan formados por dos chapas de aluminio de 0.5 mm
de espesor y una matriz de panal de abeja, también de aluminio, de 8 mm de espesor.

La caja de equipos electronicos, E, tiene también una funcién estructural. Esta caja se
encuentra situada sobre la bandeja B y, ademas de servir de soporte para las tarjetas elec-
tronicas, transmite las cargas desde la bandeja B a la C, aumentando la rigidez lateral y
axial de la estructura principal. Este elemento esta compuesto por las dos placas latera-
les, de forma rectangular, y cuatro largueros, dos delanteros y dos traseros, donde se ator-
nillan los soportes frontales y traseros de las tarjetas electronicas.

Enla figura 3.3 se pueden apreciar los detalles de la estructura del UPM-Sat 1 sin los pane-
les laterales de cierre, asi como la ubicacion de los magnetopares, baterias, caja de equi-
pos electronicos, caja del experimento de puentes liquidos y cableado. Las barras verti-
cales sobre las que descansa el satélite y sus prolongaciones hasta la bandeja superior for-
man parte del sistema de manejo en tierra y no son por tanto elementos de vuelo.

Para determinar las dimensiones de los componentes de la estructura primaria, el criterio
de disefio ha estado basado fundamentalmente en cumplir las especificaciones de Arianes-
pace [43] respecto a la respuesta de la estructura a cargas dinamicas (y no a cargas estaticas),
por ser éste el requisito mas severo impuesto por el vehiculo lanzador, y que se traduce en
que la estructura habia de tener frecuencias propias superiores 50 Hz para el primer modo
de vibracion lateral y a 100 Hz para el primer modo de vibracion longitudinal. No ha sido
preciso optimizar la masa de la estructura pues el balance de masas del satélite proporcioné
en todo momento un amplio margen de maniobra para este subsistema (de hecho la masa
final del satélite, 47 kg, es inferior en 3 kg al maximo delimitado por Arianespace).

Para los primeros calculos se desarrolld un modelo tedrico [36] que a pesar de su simpli-
cidad permitié dimensionar la estructura con bastante aproximacién. Obviamente los
resultados de este modelo tedrico sufrieron un proceso de ajuste posterior utilizando un
modelo de elementos finitos mas refinado.






22

Tabla 3.1. Casos de
carga y fuctores de
seguridad frente a
cargas cuasiestdticas.

dura existentes entre las bandeja A y B) se modelan como muelles de traccion-compre-
sion, y el sistema de separacién como una viga trabajando a traccion-compresion. Este
sistema tiene también cuatro grados de libertad, que son los desplazamientos de cada una
de las bandejas superiores respecto a la inmediatamente inferior y el de la bandeja infe-
rior respecto a la plataforma del vehiculo lanzador que soporta al satélite. Procediendo
de forma analoga al caso de vibraciones laterales, se calculan la energia cinética y la ener-
gia potencial del sistema, se obtienen las ecuaciones diferenciales correspondientes al
movimiento libre, y se llega de nuevo a un tipico problema de autovalores cuya resolu-
cion proporciona los valores de las frecuencias propias.

Aunque los resultados proporcionados por estos modelos sencillos estuvieron en con-
cordancia con los resultados medidos en los primeros ensayos realizados, y permitieron
un dimensionado preliminar de los elementos estructurales muy ajustado, el proceso de
disenio de la estructura ha estado asistido por un modelo de elementos finitos de 400
nodos desarrollado en NASTRAN [44].

A lo largo del proyecto han sido varias las réplicas estructurales sometidas a ensayos, pues
los diversos modelos se han ido adaptando a las modificaciones que se iban introdu-
ciendo. Asi, se han realizado ensayos de andlisis modal en las instalaciones de la E.T.S.I.
Aeronauticos y varias series de ensayos de vibraciones sinusoidales y aleatorias en el INTA
para comprobar experimentalmente los valores de las frecuencias propias, tanto en el
caso longitudinal como en lateral, con el fin de cumplir los requisitos de Arianespace. Los
resultados obtenidos con los modelos tedricos (analitico y numérico) y los medidos en
los ensayos se comentan en el Capitulo 5. El resultado final de todo este proceso de cal-
culo y ensayos fue que la plataforma UPM-Sat 1 ha obtenido la calificacion de
Arianespace de apta para vuelo (hay que sefialar, sin embargo, que no se logrd alcanzar
el requisito de 50 Hz para la primera frecuencia lateral, condicién que fue derogada por
la compania Arianespace tras demostrar que la primera frecuencia lateral del UPM-Sat 1,
unos 43 Hz, era suficiente para cumplir las especificaciones de seguridad).

Una vez validado el programa de elementos finitos utilizado para el cdlculo de la estruc-

tura con los resultados de los ensayos de vibracion, se utiliz6 dicho modelo para calcular

los factores de seguridad frente a los casos de carga cuasiestatica a considerar en el dise-
o [44], obteniéndose los resultados que se reflejan en la tabla 3.1.

Caso/Fase de vuelo Aceleracion Aceleracion Factor de seguridad
lateral (g) longitudinal (g) minimo

7177Miéglﬂéﬁi)resién dinamica £ 1.5 -3.0 59.0

2/ Al final de la fase propulsada +1.0 -5.5 750.17 -

3/ Al finalizar la fase de erhpuje = i.O +2.5 30.0

Como se puede observar en los datos reflejados en la tabla, los factores de seguridad fren-
te a carga cuasiestatica son mucho mas altos de lo necesario. La causa de este exceso resi-
de en que, como ya se ha dicho, la estructura se ha dimensionado para que presente unas
frecuencias de resonancia altas, lo que implica una rigidez estructural elevada, y también
a que las cargas cuasiestaticas de disefio son comparativamente reducidas, por lo que el
calculo estatico arroja valores de los esfuerzos maximos pequernios que dan lugar a los ele-
vados factores de seguridad referenciados.
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Tabla 3.3. Conductividad
térmica, K, calor especifico,
pCp, emisividad, &,
absortancia, o, y
coeficiente de transferencia
de calor, h, de los
materiales utilizados en ¢l
UPM-Sat 1.

Dado que la configuracion geométrica y masica estaba ya fijada por otros condicionan-
tes, las posibilidades de actuacion en este subsistema estuvieron en todo momento con-
finadas en un margen de maniobra muy estrecho, limitadas practicamente a la seleccion
de los materiales a emplear en las diversas partes del satélite y el tipo de uniones entre
las mismas. Para la definicion del modelo térmico matematico con el que determinar los
intercambios de energia térmica de los distintos equipos entre si y con el entorno espa-
cial, y por tanto la temperatura de las distintas partes del satélite, se ha desarrollado un
modelo de elementos finitos con 800 nodos, cuya eleccién se ha realizado de modo que,
ademas de representar geométricamente al satélite, en dicho modelo quedasen recogidos
todos los detalles de interés desde el punto de vista térmico. Ademas, para disefiar los
soportes de las células de las baterias, se ha hecho un estudio detallado del comporta-
miento térmico de las mismas, habiéndose desarrollado un modelo térmico mas detalla-
do, de 200 nodos, del conjunto formado por las baterias. Las cargas térmicas exteriores
consideradas han sido la radiacion solar, el albedo y la radiacién terrestre (obviamente
ademas de recibir energia exterior el satélite emite energia infrarroja al espacio frio), y las
cargas interiores consideradas han sido las generadas por los distintos equipos (baterias,
ordenador embarcado, telemetria, etc.), distinguiéndose en este caso entre cargas conti-
nuas e intermitentes. Las propiedades térmicas de los materiales empleados en la confi-
guracion nominal del UPM-Sat 1 se resumen en la tabla 3.3.

Elemento k[W/m.K)]  pC, [J/(m3.K)] € o HC [W/(m?2.K)]
Estructura (7075 T73)A 120 2.548 x 10° 0.10 - -
goporte de baterias (Delrin) 0.31 2.115x 106 080 - -
Paneles solaresB 1.5 x 10 2.420x 10°  0.82 0.60 -
UnionesC 163 3596x106 - - -
Mantas térmicas - - 0.62 0.39 0.05

A. Bandejas, separadores, paneles de cortadura, paneles de cierre y cajas de equipos.
B. Células solares montadas sobre un substrato formado por dos taminas de aluminio separadas con panal de abeja, también
de aluminio.

C. Tornillos de acero inoxidable.

Los casos de carga considerados fueron, en primer lugar, las situaciones estacionarias ex-
tremas, caso frio y caliente, y posteriormente el no estacionario (variacion de las tempera-
turas a lo largo de la Orbita). Para acotar los errores en los calculos (debidos en parte a que
para modelar el comportamiento térmico del UPM-Sat 1 fue preciso introducir en el mode-
lo un conjunto de hipétesis, aproximaciones y simplificaciones, y en parte debido a la
incertidumbre con la que se conocian algunos valores de las propiedades térmicas de los
materiales utilizados), se defini6 un plan de ensayos experimentales con los que validar el
modelo matematico y también para determinar con mas exactitud las propiedades térmi-
cas de los materiales empleados. Por ello se han realizado ensayos de medida de propieda-
des térmicas de baterias y uniones, un ensayo de calificacion con una réplica térmica (un
modelo del satélite formado por las bandejas, separadores, caras laterales sin los paneles
solares y con los distintos equipos sustituidos por masas y resistencias eléctricas que disi-
paban la misma potencia) con el que se validé el modelo térmico matematico, y un ensa-
yo de aceptacion del modelo de vuelo. Estos ensayos se describen en el Capitulo 5.

Los resultados obtenidos mediante el modelo térmico matematico correspondientes a los
diversos casos de carga [36] se muestran en la tabla 3.4, donde se han incluido también



Tabla 3.4. Temperaturas
minimas y mdximas en
diferentes elementos del
satélite UPM-Sat 1
obtenidas con el modelo
termico matemitico para
distintos casos de carga,
Tmin+Tmux;
temperaturas minimas y
mdximas resultantes de
los casos anteriores a lo
largo de un ciclo térinico,
min+T( max’ «V, .
temperaturas minimas y
madximas medidas en
orbita, T° ™

min~ * max’

las temperaturas medias maximas y minimas medidas en Orbita [46]. Como se puede
apreciar, existe un acuerdo razonable entre las predicciones del disefio y las temperatu-
ras medidas en Orbita, si bien son precisas algunas puntualizaciones. Hay que senalar que
en el caso de los paneles solares y los magnetopares, los sensores de temperatura no estan
sobre estos elementos, sino fijados a los separadores en contacto con paneles y magne-
topares, lo que explica que las fluctuaciones de temperatura medidas en los sensores sean
menores que las predichas por el disefio para estos componentes del satélite.

Elementos T i Ty (K] i omax | omin T omax
Caliernrte' Enyfr‘ié’miento Frio Calentamiento ‘ (K] (K]
CTijei?q. éléctrénicos 284+288 283+286  279+282  280+282 | 279+288 | 279+292
Exp. puentes liqui&és 282+286 283+286 2776+2k779 277+282 276+2867 267+285
Baterias (grupo 0) 284:288 280+286  276+282  280+284 276+288 | 270+287
E;férias (grupo 1) 284+288 280286  276+282  280+284 276+288 275+332
Paﬁeles solares 296+303 256+265  252+261  293+300 | 252+303 | 257+289
M;gnetopares 294300 259+265 255+2617 293+298 | 255+300 | 265+285

3.3. Control de actitud

De acuerdo con los requisitos impuestos por la mision, las funciones asignadas al subsis-
tema de control de actitud son las siguientes:

¢ Determinacion de la orientacion del eje de antenas del satélite (eje Z) respecto al cam-
po magnético terrestre.

¢ Mantenimiento del eje de antenas del satélite en una direccion perpendicular a la ver-
tical local con una precision de £45° durante los periodos de comunicaciones.

e Control de la velocidad de rotaciéon del satélite de modo que ésta se mantenga por
debajo de 1 rpm para evitar perturbaciones sobre el experimento y por encima de 0.5
rpm por motivos de control térmico.

¢ QOrientacion adecuada del satélite con respecto al Sol, con el fin de maximizar la poten-
cia generada por los paneles solares.

Analizados los requisitos de la misién y las diversas opciones a considerar en la defini-
cion de la estrategia de control, se ha seleccionado un modo de estabilizacion giroscopi-
ca (a baja velocidad de rotacién) con el eje de giro orientado paralelamente al eje del
dipolo del campo geomagnético, en el que se emplea la interaccion del campo magnéti-
co terrestre con los actuadores colocados en el UPM-Sat 1 tanto para la determinacion de
la actitud del satélite como para la ejecucion de las maniobras de control.

El subsistema de control de actitud, cuyo diagrama de bloques se muestra en la figura 3.5,
consta de sensores, actuadores y logica de control. Adicionalmente, para dar la informacion
necesaria a los experimentos, el satélite dispone también de dos células solares de referencia
situadas en los paneles Y+ e Y-, que se utilizan para determinar el angulo solar de los pane-
les experimentales, y de girdscopos de referencia para el experimento de puentes liquidos.
En la figura 3.6 se indica la localizacion de los diversos componentes de este subsistema.
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Fig. 3.5. Diagrama
de bloques del
subsistema de
control de actitud,

Fig. 3.6.
Localizacion de los
componentes del
subsistema de
control de actitud.

Los sensores son dos magnetometros triaxiales TAM 7 MK2 S, de Ultra Electronics, y tres
gir6scopos J176 ALM de Sextant Avionique. Dado que los magnetometros son el sensor
esencial, en el UPM-Sat 1 se han instalado dos, por redundancia, de cuyas sefiales de sali-
da se obtienen la direccion y médulo del campo magnético local. Las caracteristicas de
los magnetoémetros se recogen en la tabla 3.5. Los datos sobre el campo magnético pro-
porcionados por los magnetémetros son procesados en el ordenador de a bordo para
obtener informacién sobre la actitud del satélite.

Células solares de referencia Magnetometros de tres ejes

[

Ordenador embarcado / algoritmo de control

Adaptador de salida de magnetopares
Interfaz de magnetémetros
Interfaz de células solares
Interfaz de girobmetros

BJ L

Girdscopos Magnetopares

\
/




Tabla 3.5.
Caracteristicas de los
magnetémetros TAM 7
MK2 S embarcados en
el UPM-Sat 1.

Tabla 3.6.
Caracteristicas de los
giréscopos J176 ALM.

Tabla 3.7. Caracteristicas
de los magnetopares.

Los girdscopos, cuyas caracteristicas mas relevantes se muestran en la tabla 3.6, son ele-
mentos adicionales del subsistema de control de actitud cuya mision es determinar la
velocidad angular del vehiculo de forma independiente para compararla con la deduci-
da a partir de la senial de los magnetometros.

Consumo de 22 ’V a 30 V CC B Medida del eje magnético, me;;)r dé 0.2°
30 mA (38 mA méximo) precision de alineamiento
Tensién de salida de 0V a5V (nominal) No linealidad menof de 0.1 %
i{r{go dinamico + 60 000 nT Masa | 225 g
Factor de escala - 24 000 nT/V Ruido, pico a pico 7 3.5nT c.c.a80Hz
precision menor de £ 2.0 % Impedancia de salida menor de 500 Q
acopl. entre ejes menor de £ 0.2 % Rango operativo de temperaturas de 241 K a 344 K
correccion por temp. +0.01%/K Rango de almacenamiento de 223 Ka 373 K
Consumo der 22V a 32\7/7;(:7,73:07mA Umbral de 7rirrledida menor de 0.0l °/s
Tension de salida de 0 Va 10 V (nominal) Correccion por temp. +0.0015 V/K
Factor de escala 1V/°/s Ruido ) 50 mV éf. .
precisiéon mayor de + 2.0 % c.c.a 50 Hz

Los actuadores del subsistema de control de actitud son seis bobinas conectadas en para-
lelo dos a dos de modo que forman tres parejas de magnetopares. Uno de estos magne-
topares tiene bobinas de forma cuadrada, de 425 mm de lado, situadas alrededor de las
bandejas A y D; las otras cuatro bobinas son rectangulares, de 530 mm x 425 mm, y estan
dispuestas alrededor de las paredes laterales. Los magnetopares pueden presentar tres
estados funcionales: apagado (bobinas desconectadas), encendido (bobinas conectadas
con el signo de alimentacion positivo) y operacion inversa (bobinas conectadas con el
signo de alimentacion negativo).

Cada magnetopar esta formado por una serie de espiras de hilo de cobre de 0.4 mm de
didmetro, con una seccién transversal en forma de tridngulo rectangulo con dos cate-
tos iguales de 10 mm de lado. Las bobinas se han fabricado en la E.T.S.I. Aeronauticos
de la UPM, con espiras de hilo de cobre esmaltado, fabricado con resinas de
Poliéster-Poliamida Thetic, clase H, con indice de temperatura de 180°C, recomenda-
cién CEI 317/8. En la fabricacion de las bobinas se ha seguido la norma UNE 20.006
IV-V(W) y las normas DIN-46435 y 46453 en lo referente a medidas, pruebas eléctri-
cas y mecanicas en los grados 1, 2 y 3. Cada bobina esta recubierta con cinta adhesi-
va de kapton. Las caracteristicas de los dos tipos de magnetopares se muestran en la
tabla 3.7.

Dimensiones [mm] niim. de espiras  Intensidad [A]  Tension [V] Resistencia [Q] Par® [Nm)|
425 x425 159 0.34 14.5 42 3.4x10%
530 x425 150 0.34 14.5 47 4.0 x 104

A. Suponiendo un campo magnético de 30 000 nT
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Para conseguir las maniobras requeridas, el algoritmo de control programado en el
ordenador de a bordo es el que decide, en funcién de los datos recibidos de los senso-
res, qué magnetopares deben conectarse, durante cuanto tiempo y el signo de la ali-
mentacion. La estrategia de control se divide en tres fases [47], una primera fase de
actuacion en secuencia de los tres magnetopares con objeto de dotar al satélite de una
velocidad de giro (en bucle abierto para hacerlo inmune a un fallo de los magnetome-
tros durante el lanzamiento); esta primera fase se inicia una vez que el satélite se sepa-
ra del lanzador Ariane IV. A continuacion, y una vez comprobado el funcionamiento
correcto de los magnetometros, tiene lugar la fase de acondicionamiento del momen-
to cinético, lo que implica su reduccion si éste es muy elevado, o su aumento por enci-
ma de la velocidad de rotacion minima requerida por el control térmico, en caso de
que este segundo requisito no se cumpliera al final de la primera fase. La tercera fase
consiste en, manteniendo la velocidad de rotacion, orientar el eje de antenas segun el
campo magnético local en las proximidades del ecuador, para asegurar asi que cuando
el satélite se encuentra dentro de la cobertura de la estacion de tierra, no se presenta
un minimo del diagrama de radiacion de la antena del satélite en la direcciéon de la
estacion de tierra.

Una vez que se han completado las maniobras inicial (primera fase) y de adquisicion
(segunda y tercera fases), es necesario una correccién periddica de las perturbaciones pro-
ducidas por los pares ambientales (gradiente de gravedad, presion de radiacion, dipolo
magneético residual, etc.). Los estudios realizados sobre el efecto de estas perturbaciones
en la actitud predecian unos cambios tipicos en la orientacion del eje de antenas de unos
pocos grados por Orbita. En la figura 3.7. se muestra el diagrama de bloques del bucle de
control del subsistema de control de actitud.

Las diferentes estrategias de control han sido analizadas utilizando un programa de si-
mulacion de actitud que ha sido desarrollado dentro del proyecto UPM-Sat 1. En dicho
programa todos los subsistemas relacionados con el subsistema de control de actitud
han sido modelados mediante algoritmos apropiados para reproducir su comporta-
miento real con un nivel de detalle adecuado. En este proceso se ha prestado una espe-
cial atencion a la modelizacién del campo magnético terrestre, habiéndose desarrolla-
do distintos modelos, desde el mas sencillo, como es un simple dipolo magnético,
hasta un modelo que incluye armonicos esféricos. Obviamente, en el programa de
simulacion estan incluidos también modelos de los diferentes efectos que configuran
el ambiente espacial (campo gravitatorio terrestre, presién de radiacién solar y resis-
tencia atmosférica residual [48]).

La evaluacion y validacion del subsistema de control de actitud se ha realizado por el
método de Monte Carlo; para ello se han simulado diferentes condiciones aleatorias de
vuelo y se han analizado las actuaciones del subsistema de control de actitud hasta
encontrar los valores de los pardmetros apropiados para las leyes de control.

Para la fase de acondicionamiento del momento cinético se ha incorporado al programa
informatico embarcado un sencillo algoritmo que es el responsable de la conmutacion
de las tres parejas de magnetopares, en el sentido y durante el tiempo apropiados, para
producir un momento resultante sobre el satélite dirigido en sentido contrario a la com-
ponente de la velocidad angular perpendicular al campo magnético local, de modo que
se consigue reducir en cada instante la componente de la velocidad angular perpendicu-
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lar al campo magnético local. Asi pues, dado que la direccion del campo magnético varia
en 360° respecto a una referencia ligada al satélite segun éste gira alrededor de la Tierra,
se puede ir modificando progresivamente el momento cinético segun el satélite va reco-
rriendo su Orbita, actuando en cada momento sobre la componente de la velocidad angu-
lar normal a la direccién del campo magnético.

Los fundamentos del algoritmo de adecuacion [49]se basan en el siguiente razonamien-
to: sea B el vector que representa la intensidad local del campo magnético expresado en
ejes cuerpo y B, su derivada con respecto al tiempo en ejes cuerpo. Si se desprecia la varia-
cién del campo magnético debido al movimiento del centro de masas del satélite frente
al producido por el cambio de actitud, el vector derivada se podréd expresar como el pro-
ducto vectorial del vector velocidad de rotacion por el vector campo magnético, es decir:
B,=- o /\ B. Sean b y b, los versores segin las direcciones de B'y B, (b = B/IBl, b, =
B,/IB,)) y sea i, el versor en la direccion perpendicular a los versores b y b, (i,, = b, /\ b/
| b, /\ bl); en este sistema de referencia, el vector velocidad de rotacion o se podra expre-
sar como @ = w, i, + o, b, donde o, =1 B, /1 B |y @, son las componentes de la veloci-
dad de rotacion en las direcciones de i | y b respectivamente, tal como se esquematiza en
la figura 3.8. Hay que anadir que con la salida de los magnetometros (las tres compo-
nentes del campo magnético en ejes cuerpo) se puede medir unicamente la componen-
te w, del campo magnético local, pero no la componente a,, pero aun asi, con las expre-
siones anteriores es posible determinar la direccion y modulo de la componente de la
velocidad angular perpendicular al campo magnético local.
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Fig. 3.8. Diagrama de las
ragnitudes vectoriales
implicadas en la fase de
acomodacion del
momento cinético.

Fig. 3.9. Reduccion del
maomento cinético.
Variacién con el niimero
de orbitas del mddulo del
momento cinético, | H |,
dividido por el de un
momento cinético de
referencia, | Hy. |

En la figura 3.9 se muestra la evolucion del
‘ momento cinético del satélite cuando la
rb‘ tarea de control activa es la de reduccién del
momento cinético. Dicha grafica se ha obte-
nido con el programa de simulacion del sub-
sistema de control de actitud desarrollado
para el disefio de este subsistema (para los
célculos se ha considerado un satélite de 50
kg de masa y momentos de inercia I, =
4.4171 kg.m?, I, = 4.4603 kg.m2, [, = 4.4171
kg.m?, describiendo una orbita polar y circu-
lar de 7000 km de radio, tomando como condiciones iniciales una velocidad angular de
1 rad/s en cada eje); en abscisas se ha representado el niumero de 6rbitas y en ordenadas
la relacion | H1/ | H. |, donde | H | es el médulo del momento cinético y | H- | un
momento cinético caracteristico (el que tendria el satélite con una velocidad angular de
1 rpm segun cada eje). De esta grafica se deduce que aproximadamente tres érbitas son
suficientes para reducir el momento cinético del satélite desde valores proximos a 10
veces | Hi | hasta 0.1 | H. |

8

IH1/H |

| S|

0 0,5 1 1,5 2 2,5 3 3,5
Numero de 6rbitas

Otra de las misiones del subsistema de control de actitud es la orientacién del eje de ante-
nas segun la direccion del campo magnético local en las proximidades del ecuador (para-
lelamente al eje del dipolo geomagnético), para asi asegurar que en la direccion de la esta-
cion de tierra no se tiene un minimo en el diagrama de radiacién de la antena de comu-
nicaciones del satelite. El algoritmo de control que se ha seleccionado para esta etapa se
basa en la trayectoria que sigue en el plano de las fases el movimiento bidimensional de
rotacion de un s6lido de momento de inercia I, respecto al eje X, debido al momento
magnético producido por una espira situada en el plano XZ y en presencia de un campo
magnético B contenido en el plano YZ [48], segin se esquematiza en la figura 3.10, La
ecuacion de dicho movimiento es o, = ¥Kcosa, siendo K = NCAB/I, donde N es el niime-
1o de espiras del magnetopar, C la intensidad de la corriente eléctrica que circula por las
mismas, A el area de la espira y B el médulo del campo magnético.



Fig. 3.10. Geometria
empleada para la
descripcion del
movimiento
bidimensional del
satélite durante la
fase de orientacion
del eje de antenas.

Fig. 3.11.
Trayectorias en el
plano de las fases.

Una integral primera de la ecuacién diferencial anterior es (oct)2 = +2Ksino + Cte, donde
el signo, + 6 —, depende del signo de conmutacién del magnetopar. En la figura 3.11 se
ha representado la trayectoria seguida por el solido en el plano de las fases; de acuerdo
con esta grafica, considerando unas ciertas condiciones iniciales (punto O), la ley de con-
trol guia la trayectoria para llegar al origen (a = o, = 0) siguiendo estrategias diferentes
segun las condiciones iniciales. Si en el punto O se tiene (a,)? < 2Ksina, el programa con-
muta el magnetopar X en sentido positivo, siendo la trayectoria descrita la representada
por la curva 1 [(oct)2 = (“ro)z - 2Ksina)], y cuando se alcanza el punto P se invierte el sen-
tido del magnetopar, de modo que, desde este punto, se sigue la trayectoria nimero 2
[(ot)? = 2Ksina)].

(a‘)z 'y

El algoritmo de control programado en el ordenador de a bordo para la orientacion del
eje de antenas es una simple generalizacion a tres dimensiones del caso bidimensional
expuesto. Para ello se definen dos angulos: oy es el angulo entre el plano OXZ del trie-
dro ligado al satélite y el plano que forma el eje OX con el vector campo magneético y oy
es el angulo entre el plano OYZ y el plano que forma el eje OY con el vector campo mag-
nético. Estos angulos desemperian un papel similar al dngulo o en el caso bidimensional.
El angulo oy sirve para establecer el signo de conmutacion del magnetopar Y, mientras
que el 4ngulo a,, establece el signo del magnetopar X. La orientacion del eje de antenas
se consigue cuando ambos angulos y sus derivadas alcanzan el valor nulo.

Para proporcionar al bucle de control las caracteristicas de estabilidad y amortiguamien-
to adecuados, en las proximidades de o = O (o < 10°) se ha adoptado una ley de control
proporcional y derivativa. En la figura 3.12 se muestra el comportamiento del algoritmo
de control frente a los pares giroscopicos, de acuerdo con los resultados del programa de
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Fig. 3.12. Evolucion con
el tiewnpo, t, del angulo
o formado por el eje de
antenas con el carnpo
magnético local. Los
simbolos identifican la
velocidad angular inicial
de acuerdo con la clave
siguiente: cuadrados, 0.3
rpm; tridngulos, 0.6
rpm, circulos, 1.0 rpm.

simulacion correspondientes a unas condiciones iniciales en las que el eje de antenas
forma un angulo de 45° con la direccion del campo magnético local (o = 459 y para dis-
tintos valores de la velocidad angular inicial. En el grafico se observa que los tiempos
necesarios para la orientacion aumentan al aumentar la velocidad angular inicial, lo que
justifica que se haya incluido en la estrategia de control una fase de reduccién del
momento cinético, para evitar asi la aparicion de pares giroscopicos elevados que alar-
guen el tiempo necesario para la orientacion del eje de antenas, lo que conllevaria un
aumento de la potencia consumida por los magnetopares.
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3.4. Gestion de datos

Este subsistema, disefiado enteramente en la E.T.S.1. Telecomunicaciéon de la UPM, e inte-
grado y montado en la E.T.S.I. Aeronduticos, esta constituido basicamente por una tarje-
ta montada en la caja de equipos y el programa informatico embarcado |36, 50]. El sub-
sistema de gestion de datos se encarga de tomar los datos, procesarlos, almacenarlos,
gobernar el m6dem y efectuar el control de todos los demas subsistemas activos de acuer-
do con el programa incluido en las memorias y con los comandos enviados desde tierra.
Este subsistema consta de un médulo de adquisicion de datos y control, un ordenador, y
los sensores internos e interfase RS232.

El modulo de adquisicién de datos y control tiene 54 entradas analogicas y 3 entradas
digitales, 4 salidas analdgicas y 19 salidas digitales, todas ellas relacionadas con las medi-
das y controles del experimento de puentes liquidos, del subsistema de control de acti-
tud, del subsistema de potencia, asi como con las medidas de temperaturas y las comu-
nicaciones con el modem. El médulo de sensores internos recibe 3 seriales de tempera-
turay 2 de tension de alimentacion analdgica y la interfase R$232 las senales digitales de
recepcion y transmision de datos.

En el sistema de adquisicion, tratamiento y control de datos se ha utilizado un procesa-
dor 80C31 (Matra-Harris) a 7 Mhz, con calificacién MIL STD 883, con 256 kbytes de



Fig. 3.13. Esquema
del subsisterna de
gestion de datos.

memoria SRAM y 64 kbytes de memoria EEPROM para los programas, reloj de vigilancia,
64 canales de conversion analdgica a digital, de 14 bits de resolucion, 24 salidas digitales
y 8 entradas digitales, y 4 canales de conversion digital a analégica. Las comunicaciones
con el modem son asincronas a 9600 bps. La arquitectura del subsistema se muestra en
la figura 3.13 y en el diagrama de la figura 3.14 se resumen las interrelaciones entre el
subsistema de gestion de datos y los demads equipos del satélite.

Por su parte, el programa informatico embarcado, se ha disenado para que realice las
siguientes funciones:

¢ Arranque/Reinicializacion.

¢ Apagado ordenado.

* Realizacion de los experimentos y calibraciones.

* Recogida de datos de estado interno, de navegacion y su datacion.

* Vigilancia del comportamiento de los subsistemas (equipos, memorias).

* Recopilacion del estado/configuracion del satélite.

¢ Recopilacion de los altimos contactos realizados.

e Capacidad de establecer comunicacion con Tierra.

* Posibilidad de manejo de distintas incidencias que pudieran ocurrir.

* Soporte de los modos de funcionamiento (nominal, consumo reducido, contacto per-
dido).

* Registro de los Gltimos contactos realizados.

Reloj

A

Esng;(lli?j(;a‘—’ Puerto serie [«
Y
< 8 entradas
> Microprocesador N digitales <— Entrada
ida < 24 salidas - 80C31
Salida digitales
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Salida «—— Conversor AD

4

Memoria RAM Memoria ROM Multiplexor de |
256 kBytes 60 kBytes 64 ganales Entrada
8 bancos
Memoria
EEPROM
4kBytes

La arquitectura del programa es similar a una de tiempo real, y dispone de un diario de
actividades que detalla cada una de las acciones que deben realizar las funciones descri-
tas anteriormente. Dichas funciones generales estan divididas en dos grupos: por un lado
las tareas, que tienen una serie de parametros asociados a las mismas agrupados en una
tabla que puede ser modificada desde tierra, y por otro lado las funciones propiamente
dichas, que no llevan asociada ninguna tabla. Las tareas se dedican a la recogida de datos,
realizacion de los experimentos y calibracion de equipos, y son las siguientes:
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— STATUS 1: recoge datos de los sensores de temperatura, corriente y tensién de paneles
y baterias, ademas de los datos de los experimentos de los paneles solares y los alma-
cena en los bancos de memoria 1y 2.

— STATUS 2: recoge datos de navegacion (magnetémetros) y los almacena en el banco de
memoria 3.

— STATUS 3: recoge datos del estado/configuracién del satélite y los almacena en el
banco de memoria 6.

- FRM: formacion del puente liquido, excitacion del mismo y recogida de datos en el
banco de memoria 4.

— CALT1: calibracion de los acelerometros, los datos se almacenan en el banco de memo-
ria S.

— CALZ2: recoge los datos proporcionados por los girometros y por los magnetoémetros y
los almacena en el banco de memoria 7.

Por otra parte el programa embarcado realiza una serie de funciones que son periddicas
o bien implican la toma de decisiones dependiendo del estado del satélite, estas funcio-
nes son:

— COMUNICACIONES. Permite comunicar con la estacién de tierra mediante una serie
de comandos definidos.

— SUPERVISION. Comprueba ciertos datos del estado del satélite (bancos de memoria y
tablas).

— REGISTROS BASICOS EN MEMORIA PERMANENTE. Almacena datos sobre fallos pro-
ducidos en el satélite y lleva un registro de los Gltimos contactos realizados.

- CONTROL DE ACTITUD. Reduce el momento cinético del satélite y lo orienta segtin
una cierta direccion del espacio.

~ LINEA DE INTERRUPCION POR ALARMAS. Recibe las sefales de alarma y activa las
tareas correspondientes en cada caso (temporizador de vigilancia, bateria baja, corto-
circuitos).

~ COMPROBACION DE CORTOCIRCUITO EN LOS MAGNETOPARES, Estudia qué mag-
netopar produce cortocircuito y lo desconecta.

- CONSUMO REDUCIDO. Se activa cuando las baterias se encuentran por debajo de un
cierto nivel de carga hasta conseguir que se recarguen.

- CONTACTO PERDIDO. Se activa cuando no se ha contactado con la estacién de tierra
en un cierto periodo de tiempo (modo radiofaro).

- APAGADO. Se activa cuando se va a apagar el ordenador. Se encarga de guardar en
memoria una serie de datos.

— CONTROL DE VARIABLES ESENCIALES. Se activa periddicamente para revisar ciertas
variables del sistema (parametros de las tablas de las tareas Status 1y 2, velocidad de
conversion, activacion de permisos de interrupciones).
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Fig. 3.15. Esquema del
enlace estacion de
tierra/satélite. OET:
Ordenador de la estacion
de tierra. MDM: Mddem.
RC: Receptor. TR:
Transmisor. OEM:
Ordenador embarcado.
COM: Conmutador de
antena.

3.5. Comunicaciones

El sistema de comunicaciones entre el satélite y tierra tiene como funcion actuar de
enlace entre dos ordenadores, el de la estacion de tierra y el ordenador embarcado cuya
interfase de entrada-salida es, en ambos casos, del tipo RS232. Para ello, el subsistema
de comunicaciones del satélite esta formado por un médem, un transmisor, un recep-
tor, un conmutador de antena y una antena, y otro tanto ocurre en el extremo de tierra
del enlace.

En consonancia con las caracteristicas de simplicidad y bajo coste del programa, no se
han incluido redundancias en este subsistema (en el segmento de vuelo), como es la solu-
cion clasica, y ademds para el transmisor y el receptor de vuelo se han empleado equipos
comerciales (y, por lo tanto, de coste relativamente reducido), de caracteristicas compa-
tibles con los requisitos de la mision y, en particular, del entorno espacial. El esquema del
enlace se muestra en la Fig. 3.15.

[Re L
I RC } ’ RC ‘
MDM — TR —— COM COM TR  F— MDM
OET | T L I OEM
Estacion de tierra Satélite

Los equipos de transmision-recepcion embarcados estan basados en equipos comerciales
de la casa Aydin Vector, concretamente en los modelos T-110u y RCC-103-1, que permi-
ten generar la senal modulada y amplificarla hasta el nivel de potencia deseada asi como
recibir la sefial y demodularla hasta la banda base.

El transmisor T-110u es un equipo de estado sélido con un generador de la portadora
de radiofrecuencia (RF) estabilizada por cristal y un modulador de frecuencia sin pre-
énfasis; tanto los componentes como el conjunto del transmisor poseen especificacio-
nes de uso espacial. La frecuencia de salida del transmisor es 400 MHz con una estabi-
lidad del 0.003 % (12 kHz) y proporciona una potencia de salida de 10 W (40 dBm)
sobre una impedancia de salida a antena de 50 Ohm y una relacién de onda estacio-
naria (SWR) de 1.5:1, con un nivel de armoénicos y espurios acordes con la norma IRIG
106-80. Este transmisor realiza la modulacion en frecuencia de la sefial de entrada, con
una desviacion méxima de frecuencia de 250 kHz (que corresponde a una sensibilidad
de 125 kHz/V). Este equipo consume 2.0 A a 28.4 V c.c., y en cuanto a especificaciones
ambientales, su rango de temperatura de funcionamiento esta entre 248 K y 350 K,
soporta niveles de vibracion de 20g entre 20 y 2000 Hz en los 3 ejes y de choque de
100g en 11ms, también en los 3 ejes, y cumple la norma IRIG 108-8D de interferencia
electromagnética.

Por otra parte, el receptor RCC-103-1 es un receptor de frecuencia modulada de esta-
do solido disenado para trabajar en ambiente espacial, donde los parametros de tama-
fo, peso y consumo son criticos. La frecuencia de la sefial de radiofrecuencia de entra-



da es 400 MHz, con una estabilidad del 0.003 % (12 kHz), presentando una impedan-
cia de entrada a antena de 50 Ohm con una relacién de onda estacionaria (SWR) de
2:1. El ancho de banda antes de la deteccion es de 200 kHz (-3 dB) y la sensibilidad es
de 98 dBm para una relacion senal/ruido de 20 dB. El receptor proporciona una salida
de O.OIVpiCO/kHz, con una distorsion del 2 % para una variacion de frecuencia de 50
kHz pico a pico. El consumo es de 85 mA a una tension de 28 V c.c. y sus especifica-
ciones ambientales son similares a las del transmisor T-110u.

Las unidades de transmision y recepcion, asi como los conectores de entrada y salida,
estan montadas sobre una placa metélica estandarizada, lo que permite utilizar el mismo
soporte para todas las placas del sistema.

En cuanto a caracteristicas fisicas, la antena de a bordo es un monopolo resonante de un
cuarto de longitud de onda situado en la cara superior del satélite y localizado a 8 cm de
una de las aristas, tal como se muestra en la figura 3.1. El monopolo estd formado por
una lamina de cobre-berilio de 19 cm de longitud y 10 mm de anchura, unida al cuerpo
del satélite a través de un conector tipo SMA y de una pieza de teflébn que permite ase-
gurar su posicion y su aislamiento de la estructura. Eléctricamente el monopolo presen-
ta una impedancia nominal de 50 Ohm, con una relacion de onda estacionaria menor
de 1.4:1 en una banda de unos 400 MHz, 1o que es superior a las necesidades del siste-
ma.

El diagrama de radiacion de la antena unida al cuerpo del satélite presenta un haz prin-
cipal muy amplio con sendos minimos en las direcciones del eje del satélite [36]. La
medida de un modelo a escala en camara anecoica, presenta un diagrama que posee un
haz principal muy amplio que se mantiene con un rizado inferior a 5 dB en un margen
angular de 140° (mas y menos 70° del plano ecuatorial del satélite), tal como se muestra
en la figura 3.16.

El modem, que estd basado en el mismo procesador que el ordenador embarcado, recibe
la informacion del ordenador a través de una interfase RS232. El modem se encarga de
formar las tramas de telemetria, introduciendo los codigos de correccion de errores, con-
trolar el flujo de informacion con el médem de la estacion de tierra (peticiones de repe-
ticion de envio en caso de errores de transmision) y maniobrar el conmutador de ante-
na que da acceso al receptor o al transmisor, dependiendo de la fase de la comunicacion

(tipo simplex).

Este equipo, al igual que el conmutador de antenas y la propia antena, han sido diseria-
dos, construidos y ensayados en la E.T.S.1. Telecomunicaciones de la Universidad Politéc-

nica.

En la tabla 3.8 se resumen las caracteristicas de enlace (resumen de las pérdidas y balan-
ce del enlace [47]) entre el satélite y la estacion de tierra (que se describe en el Capitulo
7) para distintos angulos de elevacion del satélite sobre el horizonte.
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Tabla 3.8. Resumen de
las pérdidas y balance
del enlace

Fig. 3.16. Diagrama
normalizado de
radiacion del satélite
UPM-Sat 1. En el
esquema de la derecha
se define el sisterma de
coordenadas utilizado,
donde 8 es el dngulo de
elevacion y ¢ el azimut,
y en el grdfico se
ruestra la potencia
radiada normalizada P,
en funcion del dngulo
de elevacion 6 para dos
valores del azimut ¢,
Los simbolos blancos
corresponden al caso
¢=0°y los negros al
caso ¢=90°.

Elevacion (grados)

10 90
Distancia (km) 2150 1600 700
Pérdidas (dB) -151.1 -148.6 -141.4
Perdidas de polarizacion (dB) -3 -3 -3
Pérdida en cables (receptor + transmisor) -3 -3 -3
Ganancia de antena del satélite (dB):
- minima -3 -3 -3
- maxima +2 +2 +2
Ganancia de antena en tierra (dB): +16.5 +16.5 +16.5
Pérdidas totales del enlace (dB):
— minimo -138.6 -136.1 -128.9
-~ maximo -143.6 -141.1 -133.9
Potencia de transmision W (dBm):
- Satélite 40 40 40
— Tierra (antena moévil) 50 50 50
génsibilidad del receptor (dBm):
— Satélite (para 20 dB S/N) -98 -98 -98
— Tierra (para 12 dB SINAD) -111 -111 -111
Margen de ganancia (dB): o
— Enlace tierra-satélite 9.4/4.4 11.9/6.9 19.1/14.1
— Enlace satélite-tierra 12.4/7.4 14.9/9.9 22.1/17.1

5

P [dB]
-10

-15

-90 -60 -30 0 30

6 [grados]



Fig. 3.17.
Componentes
encargados de la
acumulacion y
distribucion de energia:
dos baterias, formadas
por cuatro paquetes de
células de NiCd GATES
GH 6000 F, acumulan
la energia generada en
los paneles solares, y
las dos tarjetas
electrénicas controlan
la carga y descarga dv
baterias y distribuyen
la potencia demandada
por los equipos.

3.6. Gestion de energia

Este subsistema consta de tres grupos de elementos, responsables de la generacién, de la
acumulacion y de la distribucion de la energia eléctrica. La energia se genera en los cua-
tro paneles solares situados en las caras laterales del satélite. Debido al caracter de demos-
trador de tecnologias en orbita que tiene la plataforma espacial UPM-Sat 1, dos de los
paneles solares son experimentales y han sido, como ya se ha dicho, suministrados por
ESA/ESTEC: uno, fabricado por DASA, incorpora células de silicio y un nuevo sistema de
interconectores de aluminio, el otro es un panel con células de arseniuro de galio, y ha
sido fabricado por FIAR. Los otros dos paneles son de tecnologia ya probada, son de célu-
las de silicio y han sido fabricados por DASA. Los paneles son de forma rectangular (425
mm X 530 mm) y capaces cada uno de ellos de proporcionar una potencia de 30 W al ini-
cio de la mision. El namero total de células que forman los cuatro paneles es de 696 y la
potencia media suministrada a lo largo de una 6rbita es de 20 W.

Para la acumulacion de energia se han empleado dos baterias, cada una formada por 14
células de niquel-cadmio, GATES modelo GH 6000F. Las dos baterias estan conectadas en
paralelo de forma que existe redundancia de equipos. Cada bateria esta dividida a su vez
en dos grupos de 7 células, que se montan en una estructura de Delrin 07. Cada célula
queda apoyada en los dos extremos, de esta forma se minimiza la conducciéon térmica
entre baterias y estructura (figura 3.17). El funcionamiento en los eclipses y los excesos
de demanda sobre la capacidad de los paneles solares se asegura mediante estas baterias
que suministran 6 Ah cada una. Este subsistema tiene capacidad para conmutar 20 car-
gas con los niveles de salida de 5V, 212V, £15V, 24 V y 30 V, e incorpora también los
dispositivos de control del nivel de voltaje y limitadores de intensidad y desconexion de
cargas en caso de cortocircuito, asi como el control de proteccion y de carga de las bate-
rias y la temporizacion del periodo de latencia después de la separacion. El control de la
carga de las baterias y la distribucion de potencia se realiza con dos tarjetas electronicas
disefiadas y construidas en la E.T.S.I. de Telecomunicacion y en la E.T.S.I. Aeronauticos;
una tarjeta es la encargada de controlar la generacion y la acumulacion de energia, ase-
gurando que no se sobrepasan los niveles de seguridad, y la otra gestiona la distribucion
de potencia a los equipos de a bordo.

El subsistema de energia esta instru-
mentado con sensores para pro-
porcionar sefiales de telemetria para
la supervision remota de su funciona-
miento, y en su disefio se ha puesto
especial énfasis en los aspectos de fia-
bilidad (tiempo de vida de las baterias
y modos de fallo), seguridad (ausencia
de dafios a otros subsistemas en caso
de fallo) y en las consecuencias deri-
vadas de la degradacion de las bateri-
as (efecto de la profundidad de des-
carga en el nimero de ciclos de car-
ga/descarga) y de los paneles solares
(efecto de la dosis de radiacion en el
rendimiento fotovoltaico).
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Tabla 3.9.
Caracteristicas de las
células modelo GH-
6000F

Tabla 3.10.
Caracteristicas
nominales de los
paneles solares del
satélite UPM-Sat 1. En
la tabla se han incluido
también (entre
paréntesis) las
caracteristicas medidas
en los ensayos de
caracterizacion.

Todos los elementos del subsistema de gestién de energia han sufrido una amplia gama
de ensayos a fin de garantizar la calidad de los mismos [36]. Asi, para las baterias, cuyas
caracteristicas se recogen en la tabla 3.9, se ha definido un procedimiento en el que se
especifican las acciones a realizar en la recepcion de las baterias, en la caracterizacion
(curvas de carga y descarga de cada célula y cada grupo de células), en la calificacion para
vuelo (ensayos en vacio, a baja temperatura y ensayos mecanicos) y en el desarrollo (ciclo
orbital y efectos de descompensacién entre los dos grupos de baterias en ciclos de carga
y descarga).

De igual modo, para los paneles solares se ha definido el procedimiento a seguir duran-
te las etapas de recepcién y caracterizacion. Las caracteristicas nominales de los paneles
solares utilizados en el UPM-Sat 1 se indican en la tabla 3.10, en la que se han incluido,
junto a los valores de las caracteristicas eléctricas nominales, los medidos en los €nsayos
de caracterizacion [51]. Es preciso sefialar que también se comprobé que el par magnéti-
co residual creado por el cableado de los paneles solares era mucho menor que el par
magnético generado por los magnetopares.

Tipo Goldtop Corriente de carga nominal 700 mA

Tensién nominal 1.2V Corriente de descarga nominal 1400 mA
Capacidad nominal 7 Ah Temp. de almacenamiento (K) de 233 a 343
Resistencia interna efectiva, min /max 5 mQ/6 mQ | Temp. de descarga (K) de 253 a 343
Didmetro (mm), min /max 31.9/32.3 Temp. de carga (K) de 273 a343
Altura (mm), min /max 86.9/87.4 | Masa 218 ¢g
Panel DASA ESA/ESTEC-DASA ESA/ESTEC-FIAR
Células solares BSFR Si 10 W.cm BSEFR Si 10 W.cm CISE GaAs,
dimensiones (mm) 20.8 x 40.2 x 0.25 20.8 x 40.2 x 0.25 39 x 39 x0.29
Cubierta protectora ~ CMX CMX CMX
dimensiones (mm) 21.0 x 40.5 x 0.15 21.0 x 40.5 x 0.15 39.1x39.1 x0.15
Aislamiento eléctrico Lamina de Kapton Lamina de Kapton Lamina de Kapton
espesor (mm) 0.05 0.05 0.05
Interconectores Plata con proteccién Aluminio de nueva Molibdeno cubierto
frente a oxigeno atémico tecnologia. con plata.
Esquema del panel 4 lineas de 51 células 4 lineas de 48 células 3 lineas de 32 células
en serie en serie en serie

Caract. eléctricas

Vopemd(m V) 22.0 (22.0) 22.0 (22.0) 22.0 (22.0)
Ioperaci(')n (A) 1.39 (1.43) 1.37 (1.43) 1.31 (1.40)
Poperadén (W) 30.5 (31.5) 30.2 (31.5) 28.7 (30.8)
Vcircuito abierto (V) 30.7 (30.5) 28.5 (28.1) _ 32.2 (31.4)

Lortocireuite (A 1.40 (1.44) 1.39 (1.43) 1.33 (1.42)

(Continua)









Fig 4.1. Geometria y
sistema de coordenadas
empleado en el probleina
del puente liquido.

Carga atil de puentes liquidos

4.1. Fundamentos de los acelerémetros fluidos

Se llama puente liquido a la configuracion fluida formada por una masa isoterma de
liquido de densidad p y tension superficial 6, mantenida por las fuerzas de tension super-
ficial entre dos discos sélidos de igual radio R, coaxiales y paralelos entre si, cuyos cen-
tros estan separados una distancia L, tal como se esquematiza en la figura 4.1. Sobre la
columna liquida, de volumen V, actGa un campo de aceleracion cuyas componentes,
segun la direccién definida por la linea que une los centros de los discos y una direccion
perpendicular a ésta, son g, y g, respectivamente.

El interés por el estudio de los puentes liquidos
reside en el hecho de que éstos son la idealizacion
mas sencilla de la configuracion fluida conocida
como zona flotante, configuracion que aparece en
una amplia variedad de procesos industriales y, en
particular, en la técnica de crecimiento cristalino
sin crisol conocida con ese nombre (floating
liquid zone crystal growth [54-56]). Aunque las
primeras publicaciones sobre puentes liquidos
aparecieron hace ya mas de un siglo, los estudios
sistematicos sobre estas configuraciones fluidas
no se iniciaron hasta la década de los setenta, mo-

mento en el que empiezan a aparecer un nimero
significativo de trabajos relacionados con las for-
mas de equilibrio y la estabilidad de puentes liqui-
dos axilsimétricos {57-63]. El interés de la comu-
nidad cientifica por los puentes liquidos cobré un
notable impulso en la década de los ochenta con
la entrada en servicio de la plataforma orbital Spacelab de la Agencia Europea del Espacio,
pues gracias a este laboratorio orbital se pudo disponer de un medio excepcional para rea-
lizar experimentos en condiciones de microgravedad. Como ya se dijo en el Capitulo 1, la
participacion en el Programa de Microgravedad de la ESA supuso el establecimiento de
una linea de investigacion en la Universidad Politécnica de Madrid de gran transcenden-
cia cientifica y de notable proyeccion internacional [3-16], uno de cuyos resultados es el

de la acelerometria de puentes liquidos[28, 29].

La formulacién matematica que permite describir el comportamiento de un puente liqui-
do es complicada, debido principalmente a la no linealidad de la ecuacion que modela
los fenémenos capilares. Quizas por esta razon, la mayoria de los trabajos publicados
hasta la fecha sobre puentes liquidos han estado limitados al estudio de configuraciones
estrictamente axilsimétricas (véase, por ejemplo (30, 64, 65]), y salvo en contadas excep-
ciones [60, 66], solo en esta Gltima década se ha iniciado el estudio de los puentes liqui-
dos no axilsimétricos [67-69]. Las formas de equilibrio y los limites de estabilidad de los
puentes liquidos dependen, ademas del volumen de liquido confinado en la columna y
de sus propiedades fisicas, de la geometria (definida por el radio de los discos y la sepa-
racion entre éstos) y de los estimulos a los que esté sometida la columna de liquido, de
modo que formas de equilibrio y limites de estabilidad quedan univocamente definidos
en funcion de los parametros adimensionales denominados esbeltez, A=L/(2R), volumen
adimensional, V=V/(nR2L), y nimero de Bond, pardmetro que mide la importancia de la
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presion hidrostatica frente a la capilar, B=ApgR?/c, donde Ap es la diferencia entre la den-
sidad del liquido que forma la columna y la del medio que la rodea, g es el moédulo de la
aceleracion que actta sobre el puente liquido y, como ya se ha dicho, R y o son el radio
de los discos y la tension superficial, respectivamente.

Dado que la forma que adopta el puente liquido depende de los parametros A,V y B, si
se fijan Ay V la forma de equilibrio dependera solamente de B de modo que, conocida
la deformacion de la entrefase, se podra determinar el valor de B correspondiente y por
tanto el valor de cualquiera de las magnitudes fisicas que aparecen en la definicion de
este parametro (Ap, g 0 6) en el supuesto de que se conozca el valor de dos de ellas. De
hecho, la utilizacion de los puentes liquidos para medir el valor del nimero de Bond ha
sido una herramienta ampliamente utilizada tanto en experimentos realizados en tierra
como en vehiculos espaciales de muy diversa naturaleza [29, 69-74]; en estos trabajos los
valores del nimero de Bond se calculan ajustando las formas de equilibrio obtenidas
experimentalmente a las calculadas tedricamente. Esta comparacién entre formas de
equilibrio tedricas y experimentales no es una tarea facil de realizar ni siquiera en el caso
de puentes liquidos estrictamente axilsimétricos, pues, en general, no existen expresio-
nes analiticas para las formas de equilibrio, debiéndose obtener éstas mediante métodos
numéricos. Por todo ello, la solucién adoptada habitualmente ha sido comparar las for-
mas de equilibrio experimentales con expresiones analiticas aproximadas, dentro del
rango de validez de estas Gltimas.

4.2. Formas de equilibrio

La ecuacion que permite determinar la forma de la entrefase del puente liquido es la
ecuacion de Young-Laplace, que expresa el balance entre las presiones capilar e hidros-
tatica y que, en variables adimensionales, se escribe:

M(F) +P-B,z+ B Fcos(0-5)=0. 4.1)

En esta expresion todas las longitudes estan adimensionalizadas con el radio de los dis-
cos, R, P es una presion de referencia, adimensionalizada con oR, que fija el origen de
presiones, F=F(z,6) es la ecuacion de la superficie libre, B,=Apg,R*/c y Bi=ApgR?/c son los
numeros de Bond axial y radial, respectivamente, 8 indica el dngulo formado por el vec-
tor aceleracion lateral y una direccion de referencia y M(F) la expresion de la curvatura
adimensional, que en coordenadas cilindricas se escribe:

M(F) = {F[1 + (F)? |(Fgg = F) + FF,, [F? + (F)?] = 2F [F + FFF J}x

X{F2[1 + (F)?] + (F?)3/2 . (4.2)
La formulacion del problema se completa con las condiciones de contorno que expresan
que la entrefase esta anclada al borde de los discos, la periodicidad segin 6 de la solu-
cion y que el volumen de liquido tiene un valor prefijado:

F(xA0) =1, (4.3)

F(z,6 + 2m) = F(z,0), (4.4)



A 2T
fdz fFZdG = 47AV (4.5)
—A 0

En el problema en consideracion aparecen tres parametros (v=V-1, B, y B)) que, normal-
mente, serdn pequeiios frente a la unidad. Si el volumen de liquido es el de un cilindro
de la misma longitud y radio de los discos que el puente liquido, lo que se conoce como
puente liquido de volumen cilindrico (v=0), y las componentes de la aceleracion son
también nulas (B,=0 y B=0), el problema tiene la como solucion la forma cilindrica dada
por F=1, P=1. Si los diversos pardmetros no son nulos, pero pequenos, podemos suponer
que Fy P admiten desarrollos asintoticos del tipo:

F(z=1+ZX¢ [z, 6) +XLg g ij(Z, 0+ .., (4.6)
P:l+E£ipi+ZE£i£ipii+..., (4.7)
en estas expresiones g; y g, con i, j = 1,2,3, representan a cualquiera de los parametros

pequerios antes sefalados (por ejemplo, €,=v, £,=B,, £5=B,). Introduciendo los desarro-
llos (4.6) y (4.7) en la formulacion del problema, expresiones (4.1) a (4.5), y agrupando
términos de igual orden en la ecuacion diferencial y en las condiciones de contorno,
resultan los siguientes problemas de orden &:

f; +7C199+7C1+P1‘A12Z+Ai3C05(9—ﬁ):Or

ZZ

f; (2,0 +2m) =, (2,0),

A 2r
J.dz fz;qde = 27AN,
-A 0

y los siguientes problemas de orden e2:

Fiye * ot Fa= 1y + V21, = Vohifi = iy~ Figdly + Py V2B fi+ A3 1) €08 (9= ) =0,

jZZ

fi (£A.6)=0

fI] (Zre + ZTC) = fl] (Zle)l

A 2r
J‘dZ f (Zflfl + fll) de = O;
-A 0

conAiiz1,sii=]',yA.1].=Osii;tj.

La resolucion de los diversos problemas de primer y de segundo orden planteados pro-

porciona las nueve funciones:
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1
fi= — N {(cos z - cos A),
2

A
donde N= —
sin A - A cos A
sin z
2 =7Z - A ————
sin A

1
f3= "2 (A% = 2%) cos (8- D),

fiu=Ty; @ -T;; (W),

1

1
siendo T,; (z) = — NZ{ — sin? z + cos A[(2 - NA sin A) cos z - z sin z] }
2

sin z
fia=T;5(2) - Ty, (A)
sin A
1 1 A A cos A
donde T), (z)= — N 728N 2-22COS A+— —COS ZSINZ—— —ZCOS Z ¢,
4 2 sin A cos A
f]g = [Tlg (z) - T13 (A)] cos (6 - ﬂ)
1 1
conT,;(z)=— N<zsinz+3cosz+-— z2cos A},
) 4 2
fo2= T3, (2) = Ty, (A),
2
con T,,(z) = (4-A2+ 7 cosz+—— cos? z+ 22,
2 sin A 2 sin% A
z
f23=| To3 (2) = Tp3 (4) e cos (8- B),
donde T,, (z) = — (z cos z - 3 sin z),
) 2sin A
PR PRSP R el P S S
33= — < (Z9-A) + 4725+ — - +—) — — % COS -0+ z) - ,
P 16 { 8 ~ cosh V34 } 3 33
1 72
siendo Ty3= — NAZcosz— — (72— A%2-6),
) 2 8



Fig. 4.2. Variacion con
los niimeros de Bond
axial, B, y lateral, B,
del parametro AP que
mide la exactitud de la
expresion analitica
aproximada (4.8) para
representar la ecuacion
de la entrefase de un
puente liquido. Los
resultados representados
en el grdfico corresponden
a un puente liquido de
esbeltez A = 3.0. Los
niimneros en las curvas
indican el valor del
pardmetro AP,

con lo que se llega finalmente a la expresion aproximada siguiente para la forma de la
entrefase del puente liquido:

F(z, § =1+ B,f, + Bfy+ B2 f,, + B2 33+ 2B, B f5, (4.8)
Notese que al escribir la expresion (4.8) se ha supuesto ya que el puente liquido es de
volumen cilindrico (v = 0), por lo que desaparecen los términos relacionados con este
parametro (f, f1;, fi2, ¥ f13)- Aunque la expresion (4.8) es aproximada, el error que se
comete al utilizarla en vez de la solucion exacta (para la que no se conoce solucion ana-
litica) es pequeiio. Una medida de este error lo proporciona la presion. En efecto, si (4.8)
fuera una solucion exacta de la ecuacién (4.1) la presion de referencia P que se obtendria
seria constante. Como (4.8) es una solucion aproximada, al introducir esta expresion en
(4.1) se obtendra que la presion de referencia no es constante a lo largo de la entrefase
del puente liquido, por lo que una medida de la no uniformidad de la presion de refe-
rencia sera también una medida de la validez de la expresion (4.8) para representar la
ecuacion de la entrefase del puente liquido. En la figura 4.2 se muestra la variacion con
los nameros de Bond axial y lateral del parametro AP = (P, - P, )/P_ .4 donde P 'y
P, son los valores méximo y minimo de la presion y P, 4 el valor medio, para un puen-
te liquido de esbeltez A = 3.0.
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Una consecuencia que se puede extraer de la figura 4.2 es que en la expresion (4.8) el
error asociado al niumero de Bond axial es mayor que el asociado al nimero de Bond late-
ral, como se puede apreciar comparando, en cada curva, los puntos de corte de la curvas
con los ejes (para un mismo error es B, < B)).

Otra caracteristica a destacar es que el error al utilizar la expresion (4.8) aumenta con la
esbeltez del puente, o dicho de otra manera, que, para un cierto error, el rango de valo-
res de los parametros B, y B, disminuye conforme aumenta la esbeltez del puente, de lo
que se puede aventurar que un acelerometro basado en la medida de la deformacion de
la entrefase de un puente liquido permite adaptar la sensibilidad del instrumento al nivel
de aceleraciones a medir sin mas que variar la longitud de la columna liquida. Esta con-
clusion se completa con el grafico representado en la figura 4.3, donde se muestra, para
el caso de un puente liquido de volumen cilindrico sometido Gnicamente a una acelera-
cion axial, el valor del nimero de Bond que produce una determinada deformacion de
la entrefase, definida en este caso como la diferencia entre los radios de la entrefase situa-
dos en las posiciones z = + A/4, es decir: AF = F(A/4) - F(-A/4).
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Fig. 4.3. Variacion con
la esbeltez del puente
ligquido, A, del niimero
de Bond axial, B, que
produce, de acuerdo con
la expresion (4.8), una
deformacion de la
entrefase AF = 0.01 en
una columna liquida de
volumen cilindrico.
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4.3. Estabilidad estatica y dinamica

Un factor que limita el uso de los puentes liquidos como acelerémetros fluidos es la posi-
ble rotura de la columna liquida. Incluso en el caso de que la aceleracion fuera nula, la
longitud maxima de una columna liquida estd limitada por la aparicién de inestabilida-
des capilares. Para la configuracién geométricamente mas sencilla (discos iguales, volu-
men cilindrico y nimero de Bond nulo) la entrefase tiene por ecuacioén F = 1y la méxi-
ma esbeltez que puede tener el puente es A, =7 [75], valor que se conoce como limi-
te de Rayleigh. Asi pues, incluso en el caso de que no exista perturbacién alguna sobre el
puente liquido, la separacion entre los discos no puede exceder a la longitud de la cir-
cunferencia de los mismos, pues si se alcanza este limite aparece una inestabilidad capi-
lar que hace que la entrefase se deforme hasta que se produce la rotura. Esto quiere decir,
en términos matematicos, que se alcanza el punto de bifurcacién donde convergen las
formas de equilibrio estables, de ecuacion F = 1, con las inestables, cuya ecuacién en pri-
mera aproximacion es F = 1 + Asinnz/A, donde A es un pardmetro que mide la amplitud
de la deformacion de la entrefase. La introduccién de cualquier pequefia perturbacién,
tal podria ser el caso de una pequena aceleracion axial, modifica el diagrama de bifurca-
cion, de modo que ahora la longitud maxima del puente liquido es inferior a la definida
por el limite de Rayleigh.

En términos de energia este fenémeno de inestabilidad es facilmente explicable; en efec-
to, para el caso de un puente liquido axilsimétrico, la energia E, adimensionalizada con
oR?, del puente liquido, que es suma de la energia potencial (en el caso de que el puen-
te esté sometido a un campo de aceleracion axial) y la energia de la superficie libre (que
es proporcional al area de la entrefase), vale

A A

E=nB, | (z+ A)dz+2n | F[1+(F,)?'?dz, 4.9)

a
-A -A

por lo que, de acuerdo con [76], cerca del limite de Rayleigh la energia de un puente
liquido de volumen casi cilindrico sera:

1
E-E,=—n?(-1A% - 3A%/32 + 4B,A), (4.10)
2



Fig. 4.4. Variacion con la
amplitud de la deformacion
de la entrefase, A, de la
energia del puente liguido,
E-E,. Las curvas
representadas corresponden
a un puente liquido con
esheltez reducida mayor
que la critica (A> 4.,
curva inferior), igual a la
critica (curva intermedia) y
menor que la critica (A <

Aipaye CHIVa superior)

donde E; es la contribucion a la energia de todos los términos que no dependen de la
deformacion de la entrefase, 4 es la esbeltez reducida (A=1- A/n—v/2) y A mide la ampli-
tud de la deformacién de la entrefase segin se ha definido con anterioridad. En la figu-
ra 4.4 se ha representado, para el caso de namero de Bond axial no nulo, la variacion de
la energia del puente liquido con la esbeltez reducida y con la amplitud de la deforma-
cién de la entrefase. En este diagrama la o las configuraciones de equilibrio correspon-
derdn a aquellos puntos en los que dE/dA = 0, y a la vista del grafico se deduce que, para
cada valor del nimero de Bond axial, existird un cierto valor critico de la esbeltez, A_, ,
de modo que si la esbeltez reducida es menor que este valor critico, A < 4, ., la energia
del sistema presentard un minimo para un cierto valor A, del parametro de deformacion
(que correspondera a una forma de equilibrio estable) y dos maximos en A,y A,, con A,
<A, <A, (que representan las formas de equilibrio inestables).

Asi pues, a cada esbeltez le corresponde un cierto margen de estabilidad estatica, definida
como la diferencia entre la energia de la forma de equilibrio inestable de menor energia y
la energia de la forma de equilibrio estable, AE = E(A,) — E(A,). Si se aumenta la esbeltez
reducida, lo que significa aumentar la separacion entre los discos o disminuir el volumen
de liquido, la energia de la forma de equilibrio estable se va acercando cada vez mas a la
de la inestable, de modo que el margen de estabilidad es cada vez menor hasta que se hace
nulo cuando se alcanza el limite de estabilidad. Para valores de la esbeltez reducida mayo-
res que A, ., las tnicas formas de equilibrio son inestables (solo existe un punto en el que
dE/dA = 0 y corresponde a un maximo), lo que significa que ante cualquier perturbacion
el puente liquido evoluciona hacia otra configuracion de menor energia que cualquiera de
las consideradas (dos gotas de liquido ancladas a los discos soporte).

Este razonamiento se puede generalizar un poco mas si se reescalan con la esbeltez redu-
cida las magnitudes que aparecen en la expresion (4.10); llamando A = 40(5/3)'/?, B, =
4B8(6/3)12, y E - E, = (16/3)&(nd)?, donde & esté relacionado con la esbeltez reducida
mediante la expresion -mé = 4, de modo que 6 es una cantidad posiva y m puede valer
+1 0 -1 segln sea el signo de A, la expresion de la la energia del sistema es

E=— ! m(XZ_,,,l,, ot + of,

2 4

y las formas de equilibrio, estables o inestables, quedan determinadas por la ecuacion
dé/do = -ma - o - B = 0, que obviamente tiene una sola raiz si m = +1 (correspondien-

4.11)
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Fig. 4.5. Variacion con el
nurero de Bond reducido,
B, del margen de
estabilidad estdtico, AL,
de puentes liquidos casi
cilindricos con esbeltez
proxima al limite de
Rayleigh.

te a una forma de equilibrio inestable, d24/de? < 0) y tres raices en el caso m = -1 (dos
inestables y una estable). Asi pues, si es & la energia de la forma de equilibrio estable (la
correspondiente a la raiz ;) y &, la de la forma de equilibrio inestable de menor energia,
el margen de estabilidad estatica sera A = &, - &, cuya variacion con el nimero de Bond
reducido se muestra en la figura 4.5. De acuerdo con todo lo expuesto, en variables adi-
mensionales el margen de estabilidad estatica de un puente liquido es proporcional al
cuadrado de la distancia al limite de estabilidad, AE = (16/3)n2A£8?%, pero la constante de
proporcionalidad, AS, decrece con el numero de Bond y se anula cuando = 2/33/2, valor
que coincide con el limite de estabilidad de puentes liquidos casi cilindricos sometidos a
una aceleracion axial calculado en [77].

0,05 ™~

0,00

0,0 0,1 0,2 0,3 0.4

Se comprende que si se pretende utilizar un puente liquido en un proceso automatizado,
es necesario conocer en cada situacion cual es el limite de estabilidad que acota la maxi-
ma separacion entre los discos, con fin de elegir el punto de trabajo suficientemente lejos
de este limite y tener por tanto un margen de estabilidad holgado que asegure la integri-
dad del puente liquido frente a cualquier perturbacion. Aunque el estudio sistematico de
la estabilidad estatica de los puentes liquidos se inicid hace ya mas de treinta afios, tal
como se dijo en el Apartado 4.1, los avances mas notables se han producido muy recien-
temente, aunque ciertamente aan quedan muchos aspectos del problema por analizar. No
es éste el lugar apropiado para presentar una revision pormenorizada de la literatura publi-
cada sobre el tema (véase, como ya se ha dicho, [30, 64, 65]), por lo que la exposicidn se
ceflird a presentar (nicamente los resultados més relevantes. Desde los primeros trabajos
publicados en la década de los setenta la tendencia ha sido ir incorporando en los estu-
dios sobre estabilidad cada vez mas efectos que afectan a ésta. Por ejemplo, en el caso de
puentes liquidos axilsimétricos se ha contemplado, ademas del efecto de una aceleraciéon
axial, la posibilidad de que los discos soporte tengan radios desiguales, habiéndose abor-
dado el problema analitica, numérica y experimentalmente [71, 78, 79]; también se ha
estudiado el efecto de una posible desalineacion de los centros de los discos (excentrici-
dad) combinado con la accion de una aceleracion lateral y las demas perturbaciones antes
seflaladas. La influencia en el limite de estabilidad de todas estas fuentes de perturbacion
ha sido analizada en [69] utilizando técnicas estandar de la teoria de bifurcaciones, lle-
gando a la siguiente expresion asintotica para la esbeltez maxima del puente:

3 h 3 2/3 1 n2 3
/\max =m<l - (7 )4/3 Ba - ? = 277-5 eBl COSﬂ + 71/ - 7 (Bl)z - 4n;€2 (412)



En esta expresion el parametro h mide la desigualdad de los radios, R, y R,, de los discos,
h = (R, - R,)/R, donde R es ahora el radio medio R = (R + R,)/2, que es la longitud carac-
teristica utilizada para adimensionalizar todas las longitudes, ¢ = E/R, es el parametro de
excentricidad de los discos, siendo 2F la distancia entre los ejes de los mismos, 3 es el
angulo que forma el vector aceleracion lateral con el plano definido por los ejes de los
discos, y el resto de los parametros ya han sido definidos con anterioridad. La expresion
(4.12), aunque de validez limitada como toda expresion asintotica, permite evaluar la
maxima esbeltez estable de un puente liquido ante una amplia variedad de perturbacio-
nes. La conclusion, quizas sorprendente, que se deriva de la expresion (4.12) es que cual-
quier perturbacion por si sola disminuye el valor de A .., pero que son posibles ciertas
combinaciones de los parametros que hagan que la configuracion resultante sea mas
estable que la que se tendria considerando cada uno de ellos por separado, tal es el caso
representado por los sumandos negativos que aparecen en el término elevado a 2/3 en la
expresion (4.12).

En los razonamientos anteriores solo se han tenido en cuenta consideraciones relaciona-
das con la respuesta estatica del puente, pero en una plataforma orbital la columna de
liquido estard en general sometida a solicitaciones dindmicas de muy diversa naturaleza,
cuyo impacto sobre la respuesta del puente habra que tener en cuenta.

Los estudios sobre la dindmica de puentes liquidos se iniciaron en la década de los ochen-
ta utilizando modelos unidimensionales simplificados de la formulacién del problema
dinamico (lo que restringe el alcance de los estudios de la dinamica de puentes liquidos
a configuraciones estrictamente axilsimeétricas). En las primeras publicaciones sobre el
tema [76, 80-83] se analizan tanto el problema de la rotura de la columna liquida como
la determinacién de las frecuencias propias de los puentes liquidos (oscilaciones libres).
El estudio de las vibraciones forzadas de puentes liquidos, lo que permite conocer la fun-
cién de transferencia del puente, y de otros problemas dinamicos se abord6 con poste-
rioridad, tanto en el dominio de la frecuencia como en el del tiempo [84-94]. Estos estu-
dios sobre la dindmica de puentes liquidos estdn basados en formulaciones unidimen-
sionales y s6lo muy recientemente han sido publicados algunos trabajos en los que se
analiza la dindmica empleando formulaciones tridimensionales o, mejor dicho, formu-
laciones formalmente bidimensionales, pues las configuraciones analizadas hasta la
fecha son estrictamente axilsimétricas [95-98], quedando aGn muchas lagunas por acla-
rar.

Hasta donde se conoce, solo se ha publicado un trabajo en el que se aborda el problema
de la estabilidad dinamica de los puentes liquidos [99], y en este caso el estudio esta limi-
tado a configuraciones muy proximas a la determinada por el limite de Rayleigh.

Al considerar la energia cinética del puente liquido el marco de estabilidad cambia radi-
calmente. Para una configuracion dada, la maxima energia que el puente puede recibir
de su entorno estd condicionada tanto por el margen de estabilidad estatica como por su
funcion de transferencia, pues se entiende que para una perturbacion armoénica de una
cierta energia la respuesta del puente sera distinta segin la frecuencia de la perturbacion
coincida o no con alguna de las frecuencias propias de la columna liquida.

Como se ha demostrado [76, 99], cerca del limite de Rayleigh el comportamiento dind-
mico de un puente liquido axilsimétrico en condiciones de ingravidez, pero sometido a
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Fig. 4.6. Diagrama de
estabilidad dindmica,
en variables reducidas,
de puentes liquidos
axilsimétricos de
viscosidad y sometidos d
un campo oscilatorio de
aceleracion axial de
intensidad f y
frecuencia Q. Los
niimeros en las curvas
indican el valor de 3.
Los puntos situados a la
derecha de cada curva
indican evoluciones
estables mientras que
los puntos situados a la
izquicrda indican
evoluciones cuyo
resultado es la rotura
del puente liquido.

un campo de aceleracion axial cuya intensidad varia periddicamente con el tiempo, se
puede modelizar mediante la ecuacion de Duffing que, utilizando las variables reducidas
empleadas anteriormente, se escribe
o, + Yo, — ma— o = B.cos(2t + D), (4.13)

en esta expresion la amplitud reducida de la deformacién de la entrefase, o(7), se supone
que varia con el tiempo reducido 7, que a su vez esta relacionado con el tiempo adimen-
sional t (adimensionalizado con (pR3/0)"1/2) mediante la expresion, 7= (2/5)t(28)1/2, yes
la viscosidad reducida, relacionada con la viscosidad del fluido a través de la expresién y
= (5/2)C(28)"12, donde C es el parametro adimensional de viscosidad definido como C =
v(p/(oR)V/2, siendo v la viscosidad cinemaética del fluido; en la expresion (4.13) B es la
amplitud reducida de la perturbacion, 2 su frecuencia reducida y @ la fase.

Como en el problema en consideracion se ha supuesto que el valor medio de la pertur-
bacion es nulo, la energia del sistema serd en este caso
(0r)?. (4.14)

E=—o0? - ! o+ - !
2 4 2
Es evidente que al anadir un nuevo término a la ecuacion de la energia puede ocurrir que,
debido a este nuevo sumando, se sobrepase el margen de estabilidad estatico y que se
produzca la rotura del puente liquido aun cuando la configuracion inicial fuera estatica-
mente estable. Por ejemplo, en la figura 4.6 se muestra el diagrama de estabilidad dina-
mica en variables reducidas obtenido mediante la integracion numérica de la expresion
(4.13). En el gréfico se han representado, en funcion de la frecuencia de la perturbaciéon
y la viscosidad del fluido, las curvas de estabilidad correspondientes a diferentes ampli-
tudes de la perturbacion. Cada curva divide el plano y—£2 en dos regiones; los puntos
situados a la izquierda de cada curva indican situaciones dinamicamente inestables (para
esos valores de los parametros la oscilacion forzada del puente liquido significa su rotu-
ra), mientras que los puntos situados a la derecha de cada curva indican situaciones dina-
micamente estables.

La conclusion que se deriva del andlisis dindmico es que cerca de las frecuencias de reso-
nancia del puente liquido aumenta considerablemente el peligro de rotura, lo que justi-
fica el esfuerzo dedicado a la determinacion de éstas, sea analitica o experimentalmente.

Todo lo expuesto, necesariamente de forma
resumida, delimita el marco en el que se
encaja la utilizacion de los puentes liquidos
como acelerometros fluidos. A la vista de la
experiencia adquirida se puede concluir que
la configuracion optima para medir acelera-
ciones con puentes liquidos es también la
mas sencilla: un columna de liquido entre
discos de igual radio y volumen cilindrico,
cuya esbeltez sea la apropiada para que, en
el rango de aceleraciones a medir, la maxi-
ma deformacion de la entrefase no difiera
mas de un 5% del valor de referencia R=1.




4.4, Calculo de la aceleracion a partir de la medida de la deforma-
cion de la entrefase

El proceso de medida de la aceleracion comienza obviamente con la formacion de un
puente liquido, lo que ha de hacerse de forma automatica si no existe un operador huma-
no que lo haga. El procedimiento para la formacion de un puente liquido sin la inter-
vencion de un operador se conoce desde antes del inicio del programa UPM-Sat 1, pues
la misma necesidad surge cuando se quiere hacer un experimento con puentes liquidos
a bordo de un vehiculo espacial no tripulado como son los cohetes de sondeo TEXUS. De
hecho, el primer experimento de los cinco realizados hasta la fecha en cohetes de son-
deo TEXUS por el equipo cientifico del satélite UPM-Sat 1 estuvo dedicado especifica-
mente a este aspecto basico del manejo automatizado de puentes liquidos [12] y se puede
decir que el resultado fue satisfactorio, pues no ha habido problemas para la formacion
automatica de puentes liquidos en ninguno de los vuelos posteriores [13-16].

Una vez formado el puente liquido, el proceso de medida de la aceleracion a partir de la
deformacion de la entrefase de la columna fluida requiere la medida de la posicion de
ésta, lo que se puede hacer a partir de las imagenes del puente liquido captadas por una
camara de television [30] o mediante detectores 6pticos como los utilizados en el UPM-
Sat 1. En cualquier caso para reconstruir la forma real del puente liquido a partir de las
medidas de la posicion de la entrefase hace falta disponer, si la configuracion fluida no
es estrictamente axilsimétrica, de medidas en al menos dos secciones longitudinales, pre-
feriblemente perpendiculares entre si. Los algoritmos para el calculo de la aceleracion se
simplifican notablemente si se puede suponer que al cortar por planos z = constante las
secciones del puente liquido son circulos (lo cual es cierto en primera aproximacion,
recuerdese la expresion (4.8)) lo que exige que el volumen del puente sea cilindrico y las
deformaciones de la entrefase pequefias.

Para determinar la aceleracion que actta sobre el puente liquido, el procedimiento de
calculo se divide en dos etapas, calculandose en la primera la direccion de la componente
lateral del vector aceleracion y en la segunda el modulo de dicho vector.

La determinacién de la direccion de la componente lateral de la aceleracion se basa en
que esta componente produce una deformacion simétrica respecto al plano z = 0 de la
entrefase del puente, de modo que esta seccion de la columna liquida es la que mas se
desplaza respecto a los discos soporte (desplazamiento que tendra lugar en la direccion
en la que actie la aceleracion lateral). En consecuencia, midiendo la direccion en la que
se ha desplazado la seccion z = O se tendra la direccion en la que actua la componente
lateral de la aceleraciéon. Ademas, dado que segun la expresion (4.8) la distancia, adi-
mensionalizada con R, entre el centro de la seccion situada en z = 0 y el centro de los dis-
cos es d(0) = A?B,/2, la medida de la posicion relativa del centro de esta seccion respecto
al centro de los discos proporciona también, junto con la direcciéon en la que actua la
componente lateral de la aceleracion, una primera estimacion del valor de ésta.

Puesto que el centro de la seccion z = 0 se determina a partir de los contornos medidos
de la entrefase, el error en la medida de éstos introduce también un error, de magnitud
¢, en la medida de la posicion del centro de esta seccion y en la medida de la direccion
de la aceleracion lateral. La distancia entre el eje del puente y el centro de la seccion sera
d(0) + £ y en consecuencia la incertidumbre Ag en la medida del angulo ¢ que forma la
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Fig. 4.7. Esqueina
simplificado del
bucle de control de
un acelerometro
fluido.

aceleracion lateral con una direcciéon de referencia sera Ag@ = arcsen(g/d(0)), con d(0) = ¢.
De acuerdo con este razonamiento, para que el error en la direccion de la aceleracion
lateral no resulte inaceptable, tendra que ser d(0) >> ¢, lo que se consigue aumentando la
esbeltez del puente liquido ya que, como se ha dicho antes, la distancia d(0) es propor-
cional a A2. Este requisito es, sin embargo, contradictorio con la seguridad de operacion
del acelerometro fluido, pues al aumentar la esbeltez del puente nos acercamos al limite
de estabilidad, lo que puede provocar, de superarse dicho limite, la rotura de la columna
liquida. El problema se agrava ademas por el hecho de que sobre el puente liquido esta-
ra actuando también la componente axial de la aceleracion que, como se sabe (ecuacion
(4.12)), es mas dafiina desde el punto de vista de la estabilidad.

Una vez determinado el valor del angulo ¢ y una primera estimacion del valor de B, las
componentes lateral y axial de la aceleracion (formalmente los nimeros de Bond axial y
lateral), asi como el angulo k que forma el vector aceleracion con el eje del puente (véase
la figura 4.1), se obtienen ajustando las expresiones analiticas de los contornos del puen-
te liquido a los medidos experimentalmente, utilizando, por ejemplo, un método de
ajuste por minimos cuadrados y un procedimiento de cdlculo analogo al descrito en [29].

Para la operacion automatica hace falta un filtro en el bucle de control del acelerometro
que discrimine si la esbeltez del puente es la correcta o si, por el contrario, hay que
aumentarla o disminuirla (véase la figura 4.7). El funcionamiento de este filtro se basa en
la medida aproximada de la aceleracion lateral por el procedimiento explicado y en la

medida, también aproximada, de la componen-
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(expresion (4.8)). Con estas primeras estimacio-
nes de B, y B, se calcula el limite de estabilidad,
Apax Utilizando la expresion (4.12) y se com-
prueba que la esbeltez real del puente esta den-
tro del margen de estabilidad permitido, A <
KA, .. donde k es una constante de seguridad de
valor inferior a la unidad (k < 1). Si no se cum-
ple este primer requisito se cursa la orden de dis-
minuir la esbeltez del puente liquido, pero si se
cumple, hay que contemplar a su vez otras dos
opciones. La primera es que las deformaciones
registradas de la entrefase sean demasiado
pequenas, de modo que las medidas de ambas
componentes de la aceleracién sean del orden
del error de medida; esto quiere decir que se
tiene un puente liquido cuya esbeltez es dema-
siado pequefia para el rango de aceleraciones a
medir, en cuyo caso habrd que aumentar la
separacion entre los discos al mismo tiempo que
se inyecta liquido en el puente. La segunda
opcion es que, aunque la deformacién de la
entrefase permita medir satisfactoriamente una



de las componentes de la aceleracion, la direccion de ésta sea tal que la medida de la otra
componente caiga dentro de la banda de ruido del instrumento tal como esta definido.
Este segundo problema no tiene solucién con un tnico puente liquido, pero se podria
resolver colocando tres puentes liquidos cuyos ejes estuvieran orientados segan los ejes
de un triedro ortogonal de referencia.

4.5. Célula de puentes liquidos

La carga util de puentes liquidos del UPM-Sat 1 es un modulo presurizado que requiere
de la plataforma no s6lo la condicion de gravedad reducida, sino también servicios esen-
ciales tales como el suministro de energia y sefales de activacion, y a la que devuelve
sefiales analogicas y digitales que describen el estado del experimento [36].

Este modulo ha sido disefiado, construido e integrado en la E.T.S.I. Aeronduticos de la
Universidad Politécnica de Madrid cumpliendo los requisitos funcionales del experi-
mento y verificando las limitaciones impuestas tanto por la plataforma UPM-Sat 1 como
por su lanzador. El médulo ha servido ademas de base para el desarrollo, casi en parale-
lo, de otro analogo, denominado CPLM (Comportamiento de Puentes Liquidos en
Microgravedad), que es una de las tres cargas utiles de la plataforma MINISAT 01 del
Instituto Nacional de Técnica Aeroespacial (INTA).

En esencia, los objetivos de este experimento son, por una parte, el estudio de la res-
puesta estatica y dindmica del puente liquido en un ambiente de microgravedad, para
evaluar su capacidad acelerométrica (es decir: sensibilidad, resolucion, precision, ancho
de banda y rango) y, por otra, la medida de las aceleraciones residuales orbitales, tanto
con el puente liquido como con el equipo de referencia, y la comprobacion en érbita de
los algoritmos utilizados en los procesos de calibracion.

Para cumplir estos objetivos, asi como para satisfacer los requisitos impuestos por la ope-
racién de la plataforma y los impuestos por la seguridad en el uso del puente liquido, la
carga util de puentes liquidos ha sido disenada bajo ciertas directrices restrictivas que
afectan tanto a su disefio como al de la plataforma. Asi, se ha impuesto que el eje del
puente liquido esté proximo al eje Z del satélite, para evitar las aceleraciones laterales
excesivas que se originarian sobre la columna fluida debido al giro de la plataforma alre-
dedor de este eje impuesto por el subsistema de proteccion térmica. El sistema de medi-
da de la deformacion de la entrefase del puente liquido se ha disefiado bajo la hipétesis
de que las perturbaciones a medir son principalmente axilsimétricas, por lo que de los
doce captadores 6pticos empleados, diez estan dispuestos en un plano que pasa por el eje
del puente, agrupados en dos series de cinco captadores cada una; estos captadores estan
equiespaciados verticalmente entre si una distancia R igual al radio de los discos y el pri-
mero esta también a una distancia R del disco fijo. Los otros dos captadores estan ubica-
dos en un plano perpendicular al que contiene los diez primeros captadores, a una dis-
tancia de 3R del disco fijo medida segtn la direccion del eje Z. En la figura 4.8 se pueden
apreciar algunos detalles de la carga atil de puentes liquidos.

El experimento incorpora su propio sistema de estimulo mecanico para producir micro-
aceleraciones variables con el tiempo en la direccion del eje Z del satélite; como para pro-
ducir las aceleraciones son precisos mecanismos, todo el experimento de puentes liqui-
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Fig. 4.9. Esquema de la
carga dtil de puentes
liquidos: célula del
puente liquido, CPL;
mddulo de control de la
posicion del disco movil,
MCM; médulo de medida
de las deformaciones del
puente liguido, MMD;
equipo de acelerometria
auxiliar, ACL; sistema de
generacion de
microaceleraciones, GM;
y sensores de presion,
SSP, y temperatura, SST.

SSP, SST

ACL

©© electronica
GM
[ 4
v |
girbmetros —| ordenador

liquido de trabajo (dimetil silicona DMS 20). Uno de los discos estd unido a la camara mien-
tras que el otro puede desplazarse axialmente accionado por un motor eléctrico. La inyec-
cion o retirada del liquido de trabajo se realiza a través del disco movil, que tiene un agu-
jero que conecta mediante un conducto con el dep6sito de almacenamiento del liquido.
Como el disco movil esta unido rigidamente al piston del depoésito de almacenamiento, y
discos y piston tienen el mismo radio, cuando éste se desplaza la cantidad de liquido inyec-
tada en el puente o succionada del mismo es tal que el puente liquido es en todo instante
de volumen cilindrico. La configuracion de trabajo, definida como resultado de los estu-
dios preliminares y la experiencia anterior al proyecto, es un puente liquido entre discos
iguales de 5 mm de radio, con una separacion maxima entre discos de 30 mm (la maxima
esbeltez alcanzable es por tanto A = 3) y con una velocidad de separacion del disco movil
de 1 mmy/s. Las propiedades fisicas, a 295 K, del liquido de trabajo son las siguientes:

 Densidad, p = 954 kg/m?

e Viscosidad cinematica, v=2 x 10> m?/s
* Tension superficial, 6 = 2 x 10 N/m

e Indice de refraccion, n = 1.39

La célula estd conectada mecanicamente con el médulo de control de la posicion del
disco movil a través de un bloque de engranajes. Dentro de la célula, en la camara del
puente, se distribuyen, segin se ha explicado, los captadores opticos que miden el esta-
do de deformacion de la interfase liquida. El subsistema de control de posicion del puen-
te recibe una sefal de consigna y proporciona las sefiales de control y medida apropia-
das. De forma analoga funciona el modulo de estimulo, que controla la frecuencia de la
perturbacion a partir de la consigna y genera dos sefiales que fijan la velocidad real de
giro y la fase. Este modulo de generacion de microaceleraciones esta formado por dos
masas colocadas excéntricamente sobre dos discos circulares que pueden girar en con-
trarrotacion. Los discos, y en consecuencia las masas excéntricas, giran en un plano para-
lelo al eje Z, de modo que debido a la rotacion se produce un movimiento oscilatorio del
centro de masas del satélite que se desplaza a lo largo de dicho eje.
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Tubla 4.1. Servicios
swninistrados por la
plataforma UPM-Sat 1
a la carga dtil de
puentes ligquidos.

La unidad de acelerometros proporciona las medidas de aceleracion en los tres ejes, y
para compensar las desviaciones de cero y disponer del maximo rango dinamico posible,
sin llegar a saturar ningtn amplificador ni conversor analogico/digital (A/D), el ordena-
dor embarcado, durante la fase de calibracion, determina las sefales de compensacion y
las inyecta en los amplificadores, utilizando sefales analdgicas generadas por los con-
versores digital/analogico (D/A). La unidad de acelerémetros incorpora un sensor de tem-
peratura que proporciona la sefial necesaria para su calibracion.

Para medir la deformacion del puente liquido el equipo tiene doce captadores 6pticos
(marca FASOP), agrupados segin se ha descrito anteriormente. Los captadores se activan
sucesivamente mediante una sefal de inhibicioén sincronizada con el muestreo, de modo
que esta senal corta la alimentacion de los diodos de emision infrarroja (infrared emitting
diode, IRED) de cada captador, pero sin desconectar el resto del circuito. La importancia
de esta forma de conmutacion estriba en la regularidad estadistica del funcionamiento de
los circuitos. Hay que decir que en el analisis detallado del sistema 6ptico constituido por
el puente liquido y camara estanca donde se forma, se ha identificado que las interferen-
cias entre captadores, que son a su vez emisores de radiacion, pueden afectar seriamente
a la precision de las medidas de la deformacion de la entrefase del puente liquido. Este
problema se ha resuelto eliminando las interferencias entre captadores mediante el uso
de superticies absorbentes y colimadores en el interior de la célula.

En el contenedor presurizado del experimento de puentes liquidos hay dos sensores de pre-
sion, uno de ellos esta dentro de la célula del puente liquido y el otro en la placa del cir-
cuito impreso. La alimentacion del modulo del experimento y los gir6scopos se controla
por medio de senales digitales generadas en el ordenador de a bordo y enviadas a la tarje-
ta de distribucion de energia; dicha tarjeta proporciona los niveles de tension apropiados
(£15 'V, 12 V y 5 V) a cada componente segun se requiera. En la tabla 4.1 se resumen los
servicios proporcionados por la plataforma UPM-Sat 1 a la carga til de puentes liquidos.

R
Parametros ~ Dimensiones 210 mm x 270 mm x 180 mm
tisicos Masa 3,50 kg
Visibilidad y Direccion primaria eje geomagnético
apuntamiento . Precision de apuntamiento + 5
Potencia Tension regulada 5V, 12V, 215V
eléctrica Potencia media en una 6rbita 18 W
Pico por orbita 160 W
Telemetria y N2 de canales de comando 4 analdgicos (8 bits) y 4 digitales
telemando N¢ de canales de telemedida 20 analogicos (14 bits) y 6 digitales
Tamario RAM 256 kB
Resolucion temporal 4 ms
Velocidad de toma de datos 1024 muestras / s
Cambio de programas en vuelo 4 kB EEPROM y RAM

Temperaturas entre 273 Ky 288 K




Ensayos

Los ensayos realizados a lo largo del desarrollo del UPM-Sat 1 pertenecen a las siguientes
categorias:

e Ensayos de desarrollo, sobre los prototipos y los equipos, para comprobar conceptos,
completar aspectos del disefio (medida de propiedades, etc.), puesta a punto de equi-
pos de medida y de soporte en tierra.

e Ensayos de verificacion, sobre los modelos de ingenieria y los equipos de vuelo, para
comprobar el correcto funcionamiento de los equipos y de las soluciones adoptadas.

 Ensayos de calificacion, sobre el modelo de calificacion, para comprobar la integridad
de dicho modelo y la bondad del disenio frente a las solicitaciones especificadas en el
disefio (incluyendo las establecidas por Arianespace para la calificacion de cargas uti-
les auxiliares).

» Ensayos de aceptacion para envio al centro de lanzamiento, para comprobar la inte-
gridad y el correcto funcionamiento del modelo de vuelo frente a las solicitaciones
especificadas en el disefio (incluyendo las establecidas por Arianespace), antes de ser
transportado al centro de lanzamiento.

 Ensayos de aceptacion para lanzamiento, para comprobar el correcto funcionamiento
del modelo de vuelo después de la integracion final en el centro de lanzamiento, antes
de ser montado en el adaptador del lanzador.

Las diversas condiciones a satisfacer por parte de los modelos de calificacion y de vuelo
[100] se resumen en la matriz de cumplimiento utilizada por la compania lanzadora para
el control del estado del proyecto (tabla 5.1).

La demostracion del cumplimiento de los requisitos impuestos por la compariia lanza-
dora y por el satélite principal, que en la mayor parte de los casos implico la realizacion
de ensayos, se realizo satisfactoriamente, habiéndose obtenido para el UPM-Sat 1 la
declaraciéon de Arianespace que lo califica como apto para lanzamiento en la plataforma
ASAP de Ariane 1V-40.

En la tabla 5.2 se presenta un calendario resumido de los ensayos realizados; en la tabla
s6lo se recogen, por brevedad, los ensayos relativos a los equipos de vuelo. Junto a éstos
hay que contabilizar también los ensayos de desarrollo de los equipos y de verificacion
de los subsistemas.

Al ser el satélite UPM-Sat 1 un desarrollo completamente nuevo, para cada subsistema y
para gran parte de los equipos, fue necesario probar el disefio con prototipos y realizar
también posteriormente pruebas de verificacion sobre los modelos de vuelo de los mis-
mos. Dada la extension que seria necesaria para describir este conjunto de ensayos, en lo
que sigue se comentan Gnicamente los aspectos mas relevantes.

Para el experimento del puente liquido fue necesario desarrollar un sistema de excitacion
de los acelerometros que permitiera su calibracion en el rango de £ 1073 g con precision
de +3 x 106 g [102]. Para el subsistema de gestion de energia hubo que desarrollar un pro-
ceso de calificacion para baterias de calidad industrial, asi como los sistemas de ensayo
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Tabla 5.1.
Aceptacion para
lanzamiento.
Matriz de
cumplimiento.

Requisitos

Especificacion

Demostracion

Comentario / Aceptacion

Propiedades masicas menor de 50 kg Medida Aceptado
Dimensiones (mm) e 450 x 450 x 450 Medida 450 x 450 x 572
interfase mecanica Acuerdo contractual /
Aceptado

Factor de seguridad a Dimensionado Aceptado
cargas cuasiestaticas
Frecuencia fundamental long. > 100 Hz Ensayo Aceptado

lat. > 50 Hz (con derogacion)
Calificacion vibracion Ensayo Aceptado
senoidal y aleatoria
Ensayo de choque en Ensayo Aceptado
la separacién
Contaminacién/ Polucidon Medida, seleccion Aceptado

de materiales y ensayos

Compatib. radioeléctrica Estudio Aceptado
Despresurizacion Ensayos de vacio / Andlisis Aceptado

Aislamiento eléctrico

Cont. eléctrica de masas

AV en la separacion (m/s)

Conformidad de cableado

Certificado de Control

100 MQ/500 V Medida En la campana
de lanzamiento
10 mQ/10 mA Medida Aceptado
0.5<AV <2 Ensayo Aceptado

En la campafia
de lanzamiento

A. DCI es el documento oficial de comunicacién con la compariia lanzadora (Documento de Control de

Interfases) [101].

asociados, que permitiera asegurar la suficiente calidad de las mismas para poder emple-
arlas en el modelo de vuelo [103-105]. Asimismo, se conté con la colaboracion del CIE-
MAT para la prueba de los paneles solares de vuelo con el simulador solar existente en
sus instalaciones [106]. Los ensayos de los subsistemas electrénicos han precisado de un
esfuerzo constante y prolongado al tratarse de sistemas completamente originales que
requerian por tanto una exhaustiva verificacion, y por estar involucrados en su desarro-
llo aspectos tan variados como integracion software/hardware, compatibilidad electro-
magnética, resistencia mecanica y térmica, y compatibilidad con el entorno espacial [50,

107-109].



Tabla 5.2. Calendario
de los ensayos

]?ﬁSclyo Fecha Instalaciones 61
Ensayos estructurales ﬁfelimiﬁares ) Jun. 93 ETSIA/EUITA
Ensayos de equipos Jun.-Oct. 93 ETSIA
Ensayos de integracion del modelo de ingenieria eléctrico Ene.-Jul. 94 ETSIT/ETSIA
Ensayos de calificacion del satélite (sobre réplica estructural) 7 7—8,”Mar. 94 - 7INVTA 7
Ensayos de calificacion del satélite con sistema separacion

(réplica estructural) 17-18, May. 94 INTA
Ensayo de compatibilidad geoméitr;ga (sob;;féplica”gg(;rrlétrica) 26-27, May. 94 MMS Toulouse
Ensayo de vacio térmico (calificacion) (sobre réplica térmica) 7-14, Jun. 94 INTA
Ensayos de integracion del modelo de vuelo Sept. 94 ETSIA
Ensayo de separacion (sobre réplica masica y geometrica) 19-21, Nov. 94 ETSIA/CASAT
Ensayo de choque (sobre modelo de vuelo) 14-16, Dic. 94  CASA/Espacio
Ensayo de vibracion (aceptacion) (sobre modelo de vuelo) 20-23, Dic. 94 INTA N
Medida de propiedades masicas (sobre modelo de vuelo) 10-12, Ene. 95 INTA
Ensayo de vacio térmico (aceptacion) (sobre modelo de vuelo) 12-16, Ene. 95 INTA

Con relacion a los subsistemas térmico y estructural, cabe destacar el desarrollo de una estruc-
tura adaptada a las necesidades de la mision del UPM-Sat 1, tanto en lo relativo a la estruc-
tura primaria como secundaria. El diseno de la estructura llevo aparejado la realizacion de un
gran namero de ensayos orientados a poner a punto tanto los sistemas de calculo como la
comprobacién de los resultados de éstos o la determinacion de la rigidez de estructuras que
presentan dificultades de simulacion (placas de circuito impreso, substratos estructurales de
paneles solares fuertemente insertados, equipos electronicos, etc. [110-112]). El subsistema de
proteccion precisd también de un buen namero de ensayos para la determinacion de pro-
piedades termofisicas de componentes y equipos, asi como las de sus elementos de union.

En cuanto a los ensayos asociados a la calificacion y aceptacion del sistema de vuelo com-
pleto, hay que considerar, en primer lugar, los ensayos de vibracién, cuyo objetivo es
demostrar la bondad del disefio (nivel de calificacion, sobre un modelo o réplica estruc-
tural) y la calidad de la manufactura del modelo de vuelo (ensayos de aceptacion).

En estos ensayos el satélite (o su réplica estructural) junto con el sistema de separacion,
ambos debidamente instrumentados, se fijan por medio de un atil de montaje sobre un
elemento excitador también convenientemente instrumentado (mesa vibratoria) tal
como se muestra en la figura 5.1, para someter al satélite a un conjunto controlado de
cargas programadas de acuerdo con los niveles de ensayo. Los ensayos de vibracion cons-

tan de las siguientes etapas:

» Montaje del satélite sobre la mesa vibratoria
e Barrido pre-sinusoidal de bajo nivel

e Excitacion sinusoidal al nivel correspondiente (de calificacion o aceptacion)

e Barrido post-sinusoidal de bajo nivel

e Excitacion aleatoria al nivel correspondiente (de calificaciéon o aceptacion)

e Barrido post-aleatorio de bajo nivel
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Tabla 5.4.
Caracteristicas de
los ensayos de
vacio térmico de
calificacion.

En la tabla 5.4 se describen los ensayos realizados. Las principales conclusiones que se
pudieron derivar de los resultados de los ensayos de calificacion [120, 121] fueron que la
diferencia de temperatura entre el recubrimiento del satélite y los equipos aseguraba un
aislamiento acorde con el disefio, que la disipacion de potencia de los transmisores era
adecuada, sin que aparecieran puntos calientes en las tarjetas electronicas, y que las bate-
rias se comportaban adecuadamente, no habiéndose dafiado durante los ensayos [122].
Se debe anadir que la duracion de los periodos de los ciclos térmicos durante los ensayos
fue de S h, mayor que la duracidn real en 6rbita (unos 100 minutos).

Ensayo Casos Comentarios

Gradiente térmico Caliente: T =333 K, T, =293 K 2 h de estabilizacion
estacionario Frio: T, =283 K, T ;. =243 K
Ciclo térmico 6 ciclos entre 243 Ky 333 K Sin estabilizacion

5 h/ciclo Estudio de la influencia de las

cargas térmicas de los equipos
en la distribucion de temperaturas

Los ensayos de vacio térmico de aceptacion del modelo de vuelo tenian como objetivo
comprobar por un lado el correcto montaje del satélite y el funcionamiento de los equi-
pos en las condiciones ambientales mas proximas a las existentes en Orbita y, por otro
lado, garantizar a la organizaciéon lanzadora un adecuado grado de limpieza del satélite,
comprobando la no existencia de substancias que produjeran desprendimiento de vapo-
res (“outgassing”), asi como la desapariciéon por evaporacion al vacio de posibles rema-
nentes de substancias introducidos durante el montaje (vapor de agua, componentes de
adhesivos, etc.). El ensayo de vacio térmico de aceptacion constd de las fases siguientes
[123]:

¢ Preparacion de la camara de vacio, del satélite y del equipo de soporte en tierra

* Mantenimiento en condiciones de vacio térmico del satélite (sin paneles) para estabi-
lizacion (retirada de vapores residuales)

¢ Ensayos funcionales

¢ Montaje de los paneles solares sobre el cuerpo del satélite

¢ Ensayo de vacio térmico completo

e Ensayos funcionales

El modelo de vuelo disponia, ademas de los sensores de temperatura internos del satéli-
te, de cuatro termopares conectados al sistema de adquisicion de datos y control de la
camara de vacio térmico, y de sensores de particulas desprendidas para comprobar el
grado de limpieza. El ensayo consistio en someter el satélite a los niveles de temperatura
extremos esperados en régimen estacionario (283 Ky 313 K) y los resultados obtenidos
mostraron un funcionamiento correcto de los equipos electronicos, de los paneles sola-
res y las baterias, asi como el mantenimiento de la presion en la célula del puente liqui-
do a lo largo de los cinco dias de duracion del ensayo [124-125].

El objetivo del ensayo de separacion fue determinar experimentalmente la velocidad y la
dispersion del angulo de la trayectoria del satélite en instantes posteriores a la separacion
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Mediante los ensayos de medida de propiedades masicas se determinaron la posicion del
centro de masas del satélite y los momentos de inercia relativos a los ejes X, Yy Z, com-
probando su coherencia con los datos proporcionados por el andlisis y considerados
como referencia por la organizacion lanzadora [128].

Con otro tipo de ensayos, los de compatibilidad geométrica, se aseguro, antes de la fabri-
cacion del modelo de vuelo del satélite y el sistema de separacion, la compatibilidad geo-
métrica del satélite UPM-Sat 1 con el viajero principal, HELIOS, y que se cumplian los
requisitos de envolvente geométrica y tolerancias de interferencia geométrica, asi como
los requisitos de interfase mecénica entre el sistema de separacion y la plataforma ASAP
[129].

En cuanto a las cargas de despresurizacion, que aparecen durante el ascenso del lanzador
a través de la atmosfera hasta alcanzar el vacio exterior como consecuencia de la veloci-
dad finita de la evacuacion de los gases contenidos en los equipos y partes estructurales
del satélite, se demostro la integridad del sistema frente a ellas por analisis [130] y por
ensayo durante las pruebas de vacio térmico.

Hay que senalar finalmente que para la realizacion de todos los ensayos ha sido preciso
desarrollar un conjunto de equipos denominados Equipos de Soporte en Tierra, que
constituyen en si mismos una parte importante del proyecto total, y de igual modo se
debe decir que la realizacion de estos ensayos ha permitido establecer relaciones de coo-
peracion con diversas instituciones del sector espacial, tanto nacionales como interna-
cionales, encaminadas a la calificacion en Orbita de diversos equipos (tal es el caso del sis-
tema de separacion de Arianespace o los magnetometros “fluxgate” de Dowty).



Tabla 6.1.
Actividades en la Fase
14 Operaciones del
Satelite.

Campana de lanzamiento

El satélite UPM-Sat 1 fue inyectado en orbita el dia 7 de Julio de 1995 en el vuelo 75 de
un vehiculo lanzador Ariane [V-40 desde el Puerto Espacial Europeo de Guayana (Fran-
cia) situado en la costa noreste de América del Sur. Para poder llegar a este punto fue
necesario pasar con éxito los ensayos de calificacion y aceptacion, y realizar satisfacto-
riamente todas las operaciones previas al lanzamiento, denominadas genéricamente co-
mo campafia de lanzamiento.

Siguiendo el procedimiento habitual, la campana de lanzamiento del sat¢lite UPM-Sat 1
con el sistema Ariane 4 se dividié en dos fases, denominadas respectivamente Ope-
raciones del Satélite y Operaciones Combinadas [131]. La primera fase incluye las opera-
ciones del satélite realizadas desde la llegada del UPM-Sat 1 y el equipo de soporte al aero-
puerto de Rochambeau, en la Guayana, hasta el montaje en la plataforma ASAP de adap-
tacion al lanzador Ariane I1V-40, y se prolongo desde el 11 de Junio (dia D-21) al 23 de
Junio (dia D-13). La segunda fase comprende desde el final de la primera (formalmente
desde la aceptacion para lanzamiento de los pasajeros secundarios por parte del pasajero
principal) hasta el lanzamiento. En esta fase intervinieron conjuntamente los diferentes
pasajeros implicados en el vuelo V75 (Helios, Cerise y UPM-Sat 1), y tuvo lugar entre el
26 de Junio (dia D-10) y el 7 de Julio (dia D-0).

En las tablas 6.1 y 6.2 se resumen las actividades realizadas durante estas dos fases, Ope-
raciones del Satélite y Operaciones Combinadas, y en la tabla 6.3 se describen las opera-
ciones durante el vuelo V75 de Ariane 1V, desde el despegue del lanzador hasta la inyec-
cién en oOrbita del UPM-Sat 1. En la figura 6.1 se muestra la ubicacion del satélite UPM-
Sat 1 en la plataforma ASAP del lanzador, en esta fotografia se puede observar también el
pequeno satélite francés Cerise.

Dia Actividad

D-21  Llegada del satélite y el equipo auxiliar a Rochambeau. Transporte hasta el Centro Espacial
de la Guayana (CSG), edificio S3C.

D-20  Llegada del equipo técnico del UPM-Sat 1 responsable de la camparia.

D-19  Identificacion y otros tramites, reuniones preparatorias y curso de seguridad. Desembalado
del satélite y los equipos, inspeccion y pruebas de recepcion. Carga de baterfas.

D-18  Pruebas de carga de baterfas. Calibraciéon de magnetometros. Revision del sistema de sepa-
racion 5SS-ASAD. Pruebas de la carga atil.

D-17  Pruebas iniciales de comunicaciones por radiofrecuencia. Carga de baterias.

D-16  Montaje del sistema de separacion 5SS-ASAD en el satélite y pruebas. Preparacion de los
recubrimientos aislantes.

D-15 Prueba de los recubrimientos aislantes y pequefios ajustes. Ajuste de la antena del satélite.

D-14  Prueba de compatibilidad geométrica. Montaje del sistema de separacion 5SS-ASAP en la
plataforma ASAP. Montaje de paneles solares y pruebas. Descarga de baterias.

D-13  Carga final de baterias. Comprobacion de paneles solares y conexiones eléctricas del siste-
ma de separacion.

D-12  Reuniones preparatorias de la 2% fase. Comienzo de carga de goteo de las bateria

D-11  Inicializaciéon del ordenador embarcado. Prueba de los recubrimientos aislantes y aitimas
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Tabla 6.2.
Actividades en la
Fase 2*:
Operaciones
Combinadas.

Tabla 6.3.
Cronologia de los
acontecimientos
proximos al instante
del despegue, HO,
correspondiente a las
18.20, hora
espanola, del dia 7
de Julio de 1995.

Dia Actividad

D-10  Reunion de revision de aptitud para vuelo de los pasajeros secundarios.

D-9 Integracion del UPM-Sat 1 en la plataforma ASAP. Integracién y comprobacion del cablea-
do de la plataforma ASAD.

D-8 Transporte del conjunto ASAP y pequefios satélites al edificio S3B. Operaciones de inte-
gracion del pasajero principal. Carga de goteo de las baterias. Preparacion del reenvio de
equipos a Madrid.

D-7 Operaciones del pasajero principal.

D-6 Operaciones del pasajero principal. Carga de goteo de las baterias.

D-5 Carga de goteo de las baterias. Transferencia del conjunto de carga til del lanzador a la
torre de lanzamiento.

D-4 Operaciones del pasajero principal. Preparacion de los equipos de carga de goteo en el edi-
ficio de lanzamiento.

D-3 Carga de goteo de las baterias.

D-2 Reunion de revision de aptitud para vuelo del sistema de lanzamiento. Carga de goteo de
las baterias.

D-1 Carga de goteo de las baterias. Terminacion de la preparacion del reenvio de equipos.

D-0 Ultimas operaciones de preparacion del lanzador. Lanzamiento del vuelo 75. Final de la 2*
fase.

Tiempo Hitos

Referido a HO (s)

-9.0 Suelta de la plataforma inercial.

(; (HO) Apertﬁré de controles de valvulas de alimentacion de la 12 etapa del lanzador.

4.4 Despegue del vuelo V75.

215(&%1) Fin de la 1? etapa de empuje. Separacion de la 1° etapa. Comienzo de la opti-
mizacion del guiado. Comienzo de la 22 etapa de empuje.

340 (H2) Fin de la 22 etapa de empuje. Separacion de la 22 etapa. Comienzo de la 3;
etapa de empuje.

1070 (H3) Fin del empuje de la 32 etapa. Fin de orientacion previa a la separacion.

1070 (H4) Separacion del satélite principal.

1070 + 40 (H4.1)

Separacion del UPM-Sat 1.

(ﬁ6)

Maniobras de alejamiento de la 3? etapa.
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Segmento de tierra y operacion del sistema

El segmento de tierra del satélite UPM-Sat 1 lo componen la estacion de tierra, ubicada
en Soto del Real (Madrid) y el centro de control de la mision, situado en la E.T.S.I.
Aeronauticos [36, 132]. La estacion de tierra es el lugar desde donde se establecen fisica-
mente las comunicaciones con el satélite, y consta, segin se esquematiza en la figura 7.1,

de las unidades siguientes:

1. Antena directiva: es una antena direccional tipo Yagi de 7 elementos con +10 dB de
ganancia, que esta montada solidaria al eje de salida de un rotor de seguimiento, sobre
una torre metalica de 6 m de altura.

2. Sistema de seguimiento del satélite, formado por los siguientes equipos:

2.1.

2.2,

2.3.

Ordenador de seguimiento: este ordenador dispone de un programa informatico
que, a partir de los parametros de la Orbita del satélite, genera las salidas de azimut
y elevacion que son enviadas al controlador del rotor. Los parametros de la orbita
del satélite se actualizan semanalmente si ha habido algiin cambio, de acuerdo a
la informacidn que se recibe del servicio NORAD de EE.UU.

Controlador del rotor: recibe las consignas de azimut y elevacion requeridas del
ordenador encargado del seguimiento y cursa las 6rdenes para que el rotor se posi-
cione en la orientacion requerida.

Rotor de dos ejes: se encarga de orientar la antena en la direccion prevista de la
posicion del satélite, siguiendo las 6rdenes de su controlador.

3. Sistema de comunicaciones, que consta de los siguientes elementos:

3.1.

3.3.

3.4.

3.5.

Ordenador de comunicaciones: dispone de un programa informdtico que, entre
otras funciones, es el terminal del sistema de comunicaciones con el satélite, de
modo que envia informacion al satélite y la recibe a través de un modem. El orde-
nador de comunicaciones estd conectado con los ordenadores del centro de con-
trol, a donde transfiere la informacion recibida para su procesamiento.

. Modem: es un equipo similar al médem embarcado, que transforma las sefales

recibidas del ordenador de acuerdo con la modulacién de minima desviacion de
tase (MSK) para enviarlas al transmisor, y realiza la operacion inversa con las sefia-
les procedentes del receptor, enviandolas al ordenador de comunicaciones; ademas
controla el conmutador de antena, posicionandolo en transmision o recepcion.

Transmisor de frecuencia modulada: recibe la senal del médem, la modula en fre-
cuencia (en la banda de 400 MHz), con una potencia de salida de 10 W, y la envia
al amplificador de potencia.

Amplificador de potencia: se trata de un amplificador lineal de +12 dB de ganan-
cia cuyo objetivo es mejorar el balance del enlace ascendente.

Receptor: este equipo, de una sensibilidad de 0.63 mV para 12 dB SINAD, recibe la
sefial de radiotrecuencia, la demodula en frecuencia (banda ancha) y la envia al
modem.



Fig. 7.1. Diagrama de
bloques de la estacion de
tierra: 1, antena directiva;
2, rotor de dos ejes; 3,
controlador del rotor; 4,
ordenador de seguimiento;
3, commutador de antena;
6, receptor; 7, modem; 8,
transmisor; 9,
amplificador de potencia;
10, ordenador de
comnicaciones.

3.6. Conmutador de antena: comunica la antena con la seccién de transmision o
recepcion, segun las 6rdenes del modem.
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El sistema de tierra se ha disefiado para que desempefie una serie de funciones que se
pueden agrupar en tres apartados: mantenimiento de las comunicaciones (enlace de
radiofrecuencia, procesado de la telemetria, envio de los comandos, determinacion de los
parametros orbitales), apoyo a las operaciones especificas de la mision y mantenimiento
de las instalaciones y equipos.

En las operaciones especificas de la mision se consideran las siguientes:

— operaciones del satélite (comandar el satélite, supervisar los subsistemas, gestionar la
carga Gtil, gestionar la toma de datos, recuperar los datos de las cargas utiles, resolver
las anomalias, analizar las tendencias del satélite),

— planificacion de la mision (satisfacer las necesidades de los usuarios de los datos, orga-
nizar el soporte de la estacion de tierra, generar archivos de comandos, generar efe-
mérides, coordinar usuarios vy operadores),

~ ingenieria de apoyo (disenar y ensayar soluciones a fallos, planificar maniobras, ges-
tionar subsistemas, gestionar las cargas utiles, resolver anomalias, mantener el progra-
ma informatico embarcado, mantener el simulador, mantener la base de datos del sis-
tema de tierra, analizar las tendencias del satélite),

~ formacion del personal (desarrollar material para cursos, impartir formacion en el aula,
en el simulador y en el puesto de trabajo).

Las actividades que se realizan durante un paso del satélite son como sigue: previo al paso
se comprueba el estado de la estacion de tierra, se revisa el programa de actividades y el
registro de operaciones, y se prepara la interfase de usuario seleccionada; durante el paso
se conectan las comunicaciones bidireccionales, se recogen los datos sobre el estado de
la plataforma y de las cargas utiles, se envian los comandos estipulados y, al final, se des-
conectan las comunicaciones bidireccionales. Después del paso se revisan las operaciones
con el director de operaciones, se cumplimenta el registro de operaciones, donde se con-
signa el estado de los equipos y las actividades realizadas, se configura la estacion de tie-
rra para siguientes pasos y se transfieren los datos recibidos al centro de control de la
E.T.S.1. Aeronauticos.

[
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Fig. 7.2. Distribucion de
los equipos que
componen la estacion de
tierra: A, pantalla del
ordenador de
seguimiento; B,
ordenador de
seguimiento; C,
controlador del rotor; D,
receptor; E, mddem; F,
pantalla del ordenador
de comunicaciones; G,
fuente de alimentacion;
H, emisora; I,
amplificador; J, medidor
ondas estacionarias
(estado de la antena de
comunicaciones); K,
ordenador de
comunicaciones.

Las herramientas disponibles en el centro de control y en la estacion de tierra para reali-
zar las operaciones de la mision se pueden agrupar en herramientas para la elaboracion
de comandos (herramientas de validacion, base de datos de comandos, técnicas de veri-
ficacion, generador de bloques de comandos), para la supervision del satélite (rutinas de
desbordamiento, alarmas visuales, herramientas de dibujo y graficas) y para el anélisis en
diferido (herramientas de analisis de tendencia, archivo y recuperacion de las telemedi-
das, herramientas de simulacién, herramientas de validacion).

En la figura 7.2 se muestra la distribucion fisica de los equipos frente al puesto de traba-
jo de los operadores de la estacion de tierra. Aunque la estacion puede ser operada por
una sola persona, normalmente son dos los operadores que atienden el paso del satélite
para mayor seguridad.

Respecto a la operacion cotidiana del sistema de comunicaciones con el satélite, hay que
decir que éste ha sido uno de los puntos débiles de la organizacion del proyecto, y se debe
reconocer que la atencion diaria de los pasos del satélite ha sobrepasado en ocasiones la
capacidad del grupo de trabajo responsable de las operaciones. Esto se ha debido en parte
a que, como en todo el proyecto UPM-Sat 1, el grupo de trabajo de operaciones ha esta-
do formado por personal de la Universidad Politécnica de Madrid que debia compaginar
y simultanear sus actividades en la universidad, docentes o laborales, con las de opera-
cion de la estacion de tierra. Pronto se tuvo la certeza que la solucion del problema no
estaba en aumentar el namero de personas capaces de operar la estacion, pues se com-
probd que el namero de errores cometidos, a pesar de haber establecido procedimientos
de operacion de estricto cumplimiento, aumentaba con el namero de personas implica-
das, a la par que disminuia la capacidad de reaccion frente a incidencias e imprevistos.
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A todo lo anterior hay que afadir que la operacion del satélite, pasadas las primeras
semanas en Orbita, se convirtio en una tarea rutinaria, aunque no exenta de sobresaltos,
agravada por lo intempestivo del horario de los pasos del satélite, sobre todo los noctur-
nos (en torno a las tres de la madrugada segtin el horario oficial de invierno en Espana
en los afios 1995-1996 y en torno a las cuatro de la madrugada en horario de verano).



Tras el lanzamiento e inyeccion en Orbita, aproximadamente a las 18.20, hora espafiola,
del dia 7 de julio de 1995, el satélite estuvo inactivo durante el periodo de latencia im-
puesto por la organizacion Helios a los satélites secundarios del vuelo V75, para evitar
posibles interferencias. Aunque se sabia que no era posible establecer las comunicaciones
de modo satisfactorio con el UPM-Sat 1 desde ninguno de los edificios de la Universidad
Politécnica de Madrid situados en el Campus de la Ciudad Universitaria, pues esta zona
de la ciudad de Madrid esta saturada de fuentes de emision de radiofrecuencia que per-
turban el enlace satélite-estacion, el equipo responsable de la operacién de la estacion de
tierra habia decidido que la primera conexién con el satélite debia hacerse desde la
E.T.S.I. Aeronauticos. De este modo, la primera conexion tuvo lugar desde esta Escuela
en la madrugada del dia 8 de julio, y la segunda al mediodia del mismo dia, ambas muy
deficientes por la razén senalada. La posibilidad de trasladar la estacion estaba prevista
en los procedimientos de operacion, asi que en la misma tarde del dia 8 de julio se tras-
lado provisionalmente la estacién a Torrelodones (Madrid) mientras se procedia al acon-
dicionamiento de los locales e instalaciones cedidos al proyecto UPM-Sat 1 por el Excmo.
Ayuntamiento de Soto del Real (localidad situada a unos 40 km al norte de Madrid). La
operacion regular del UPM-Sat 1 empez6 en la madrugada del dia 9 de julio, cuando se
comenzo a volcar a tierra regularmente la informacién generada y almacenada a bordo y
se iniciaron las operaciones en Orbita.

En el Apartado siguiente se resumen las incidencias ocurridas en las operaciones del sate-
lite durante su vida operativa en 6Orbita (213 dias). Durante estos siete meses el UPM-Sat 1
ha demostrado ser un satélite robusto capaz de superar las incidencias ocurridas, y en este
periodo, a pesar de lo precario del sistema de comunicaciones, pues solo se disponia de
una estacion de tierra, se han podido realizar casi todas las operaciones previstas en la
misién: se han ejecutado con éxito diversos comandos para variar la actitud del satélite,
activando y desactivando los magnetopares para modificar su velocidad de giro, también
se ha modificado desde tierra el programa informdtico embarcado en varias ocasiones y se
ha verificado la viabilidad de las comunicaciones de mensajeria, aunque limitadamente
ya que solo existe, como se ha dicho, una estacion de tierra. Puesto que no se pudo llevar
a cabo el experimento sobre puentes liquidos debido al riesgo que implicaba para el siste-
ma de potencia, pues requeria alimentar motores eléctricos (como se explica posterior-
mente), la operacion del satélite ha estado centrada en la obtencion de informacion sobre
el funcionamiento de la plataforma y los paneles solares experimentales.

7.1. Incidencias en la operacion del sistema UPM-Sat 1.

Las incidencias ocurridas durante la vida operativa del satélite UPM-Sat 1 han sido de ori-
gen diverso, pudiéndose hablar de tres tipos: incidencias debidas a causas externasy aje-
nas por lo tanto al proyecto y a la organizaciéon UPM-Sat 1, incidencias relacionadas con
percances en la estacion de tierra y, por Gltimo, incidencias que han tenido su origen en
el propio satélite.

Las incidencias del primer tipo se presentaron casi al mismo tiempo que se produjo la
inyeccion en orbita del satélite y se manifestaron como interferencias en las comunica-
ciones. El dia 2 de misién (9 de Julio) se detecté una perturbacion que se apreciaba como
una sefial cuya frecuencia variaba periédicamente en sentido ascendente y descendente
en torno a la frecuencia legalmente asignada por la Direccion General de Telecomunica-

73



74

ciones al proyecto UPM-Sat 1. Las interferencias se producian en horarios proximos a los
pasos del satélite, tanto nocturnos como diurnos, y se mantuvieron durante los primeros
17 dias de la vida operativa del UPM-Sat 1, imposibilitando totalmente las comunicacio-
nes con el satélite durante cuatro pasos y parcialmente en otras seis ocasiones. Ante esta
situacion se formul6 la queja oportuna ante la Direccion General de Telecomunicaciones
que, ante la gravedad de la situacion, tomo las medidas necesarias para localizar e iden-
tificar la fuente de interferencias, llegando incluso a enviar un vehiculo dotado de equi-
pos de radiogoniometria a las proximidades de la estacion de tierra. Las interferencias
cesaron el dia 18 (25 de Julio).

Respecto a las incidencias ligadas a la estacion de tierra, ademas de los traslados primero
a Torrelodones (Madrid) y después a Soto del Real (Madrid), el incidente mas grave tuvo
lugar el dia 25 (1 de Agosto de 1995), cuando se parti6 el cable de la antena al quedar
enganchado en el rotor de la misma, lo que dano el amplificador del transmisor de tie-
rra y dejo a la estacion sin capacidad de transmision aunque si de recepcion. La even-
tualidad de que el satélite tuviera que sobrevivir sin recibir 6rdenes desde tierra estaba
prevista en la secuencia nominal de operacion y asi, el satélite entré en modo radiofaro,
transmitiendo periddicamente una senal de identificacion. Este modo se activo el dia 34
(10 de Agosto), y durd hasta mediados de Octubre, cuando la estacion volvié a estar total-
mente operativa.

Como la rotura del cable de la antena dano el amplificador de potencia y el médem de
tierra, la estacion de tierra quedo temporalmente muda: se podian recibir, con dificultad,
las senales transmitidas por el satélite pero no decodificarlas, y no se podian enviar co-
mandos ascendentes. El modem se reparo en la Universidad Politécnica de Madrid, pero
la reparacion de la parte daniada del amplificador hubo de hacerse fuera, lo cual signifi-
€O no pocas dificultades pues este incidente ocurrié a primeros del mes de Agosto y
durante este mes la mayoria de las empresas que podian hacer esta reparacion estaban
cerradas por vacaciones. A raiz de este accidente se decidi6 acelerar las acciones necesa-
rias para duplicar y mejorar los equipos de la estacion, lo que no se habia hecho antes
por falta de presupuesto.

Otra incidencia menor asociada a la estacion de tierra estuvo relacionada con la lluvia,
con la estacion ya en Soto del Real. El afio 1995 fue anormalmente seco, pero no fue asi
ni el mes de Diciembre de 1995 ni los primeros meses del anno 1996. En estos meses se
registraron en la estacion de tierra precipitaciones de 225 litros/m? en el mes de
Diciembre de 1995, 293 litros/m? en el de Enero de 1996 y 59 litros/m? en el mes de
Febrero del mismo ario, lo que afecté en ocasiones al funcionamiento normal de la esta-
cion, sobre todo debido a problemas de humedades en algunos de los equipos situados a
la intemperie.

En el apartado de incidencias relacionadas con el propio satélite, también el dia 25 (1 de
Agosto de 1995) se produjo un fallo en las comunicaciones con el satélite que tuvo su
origen en un funcionamiento anormal del transmisor embarcado, que a su vez se debio
a una anomalia en el programa informatico embarcado. Tras el analisis pertinente (se
reprodujo el mismo tallo en el simulador de tierra) se dedujo que tal fallo se producia al
demandar desde tierra la transmision de paquetes de informacién excesivamente largos:
durante la transmision el ordenador embarcado seguia haciendo otras tareas y cuando
volvia a controlar la transmision, si se habia sobrepasado un tiempo critico, volvia a ini-



ciarla. Como en el UPM-Sat 1 se utiliza la misma frecuencia ascendente y descendente,
cuando se presentaba esta situacion el satélite no podia recibir comandos pues estaba en
modo de transmision; la inica solucion era dejar que el satélite siguiera transmitiendo
hasta agotar las baterias, lo que producia un apagado ordenado del ordenador embarca-
do por descender el nivel de alimentacion por debajo de un limite y que, cuando las bate-
rias se volvian a recargar, se activara de nuevo el sistema. Esta operacion requeria unos
tres dias, dos para la descarga de las baterias y otro mas para la recarga, y se manifestaba
posteriormente como un retraso de unas 26 horas entre el reloj embarcado y el reloj de
tierra (el tiempo que el ordenador habia estado apagado).

Esta situacion se ha producido cinco veces a lo largo de la vida util del satélite, la prime-
ra ocurri6 segin se ha sefalado, las dos siguientes se debieron a fallos humanos, al
demandar por error el operador de la estacion paquetes de informacion no autorizados,
y las dos altimas fueron debidas a un funcionamiento defectuoso del moédem de tierra.
Ninguna de ellas ha implicado riesgo directo para el satélite, pues el UPM-Sat 1 ha sido
capaz de salir autbnomamente de la mencionada situacion en todas las ocasiones.

Otra incidencia relacionada con el satélite tiene que ver con el subsistema de energia y
ha sido casi con toda probabilidad la causa de la muerte técnica del UPM-Sat 1. Como ya
se ha dicho, por razones presupuestarias el UPM-Sat 1 lleva baterias comerciales sin cali-
ficacion espacial. Los datos medidos en drbita indican que la temperatura de uno de los
grupos de baterias se ha mantenido practicamente desde la puesta en Orbita dentro del
rango de temperaturas estipulado en el disefio, entre 270 K'y 287 K, mientras que en el
otro grupo de baterias se han registrado, con el paso del tiempo, variaciones de tempe-
ratura muy grandes, entre 275 Ky 332 K, lo que indica un mal funcionamiento de las

mismas.
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Fig. 8.1. Variacidn con el
tiempo t, medido desde el
inicio de la mision, de la
eficiencia en el punto de
operacion, Naper de los
paneles solares
experimentales. Los
simbolos blancos
corresponden al panel
solar de DASA-ESTEC y
los negros al panel solar
de FIAR-ESTEC.

Resultados en vuelo

La operacion en Orbita del satélite UPM-Sat 1 y los resultados obtenidos en vuelo han
estado condicionados por las diversas incidencias acaecidas durante la vida atil del saté-
lite y muy especialmente por el problema detectado en uno de los grupos de baterias
(debido a un acoplamiento entre los procesos de carga y descarga de los dos grupos de
baterias y la temperatura) y por el periodo de tiempo en que la estacion de tierra estu-
vo solo parcialmente operativa, como ya se ha expuesto en el Capitulo 7. A pesar de
estas dificultades, durante los 213 dias de vida operativa del satélite se ha podido reali-
zar gran parte de las operaciones de la mision, que afectan tanto al subsistema de con-
trol de actitud, como al de gestion de datos y al de comunicaciones. Se debe sefalar que,
debido a los problemas con el subsistema de gestion de energia (excesivo calentamien-
to de uno de los grupos de baterias), se cancel6 la realizacion del experimento de puen-
tes liquidos, pues tras analizar la situacion se llegé a la conclusion de que la activacion
de este experimento significaba comprometer la supervivencia de la plataforma UPM-
Sat 1.

Por esta razon, a lo largo de la mision se cambiaron las prioridades de la misma, pasan-
do a primer lugar la obtencion del maximo de datos de vuelo sobre el funcionamiento
de los diversos subsistemas del satélite y muy especialmente sobre la respuesta en Orbita
de los paneles solares experimentales donados al proyecto UPM-Sat 1 por la Agencia
Europea del Espacio. Queda fuera del alcance de esta publicacién una presentacion deta-
llada de la informacion recogida en vuelo [46, 132] por lo que la exposicion se limita a
la presentacion de la naturaleza y disponibilidad de la informacioén generada a lo largo
de la mision.

Hay que decir que gran parte de esta informacion estd todavia en proceso de anélisis, y
que salvo en los datos relativos a los paneles solares experimentales y a los asociados al
subsistema de control de actitud, cuyo analisis estd muy avanzado, en los demads es pre-
ciso todavia un esfuerzo considerable para llegar a conclusiones definitivas.

En la figura 8.1 se muestra la variacion con el tiempo en 6rbita de la eficiencia del panel
solar de DASA-ESTEC vy la del panel solar de FIAR-ESTEC. Los resultados indican que
durante el tiempo de prueba en oOrbita no ha habido deterioro apreciable de los nuevos
elementos tecnologicos ensayados en vuelo, pues la eficiencia ha permanecido practica-
mente constante durante toda la misiéon [32, 132-134].

Respecto al subsistema de control de ac-
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Tabla 8.1. Relacion de
pardmetros recibidos del
UPM-Sat 1 en los
paquetes de telemetria y
de los que se dispone de
series temporales largas.

Respecto a la informacion recibida sobre la plataforma y sus subsistemas, en el UPM-Sat
1 se han medido y registrado 28 parametros internos cada cinco minutos y las seis medi-
das generadas por los magnetémetros se almacenaban cuatro veces por segundo (la lista
de estos parametros se muestra en la tabla 8.1). Esta informacion, junto con otra relativa
al estado del ordenador embarcado, bancos de memorias, reloj de a bordo, etc., es la que
se ha estado volcando a tierra durante la operacion y que esta disponible en los bancos
de archivo del centro de control de la mision en la E.T.S.I. Aeronauticos.

De los 213 dias de vida operativa, la estacion de tierra ha estado inutilizada durante 8
dias y parcialmente en servicio (solo en modo escucha) durante 68 dias. Se ha intentado
comunicar con el satélite en 102 dias, repartidos a lo largo del periodo de vida atil (no
todos los dias se intentaba comunicar con el satélite, s6lo cuando la calidad del paso,
medida por la elevacion del satélite sobre el horizonte, era la apropiada para asegurar
unas minimas condiciones de enlace), de los cuales parte han estado dedicados a opera-
ciones concretas de manipulacion de la plataforma (encendido y apagado de magneto-
pares, cambios en el programa informatico embarcado, etc.) y el resto a la obtencion de
la informacién almacenada a bordo, tanto la relativa a los parametros internos del orde-
nador embarcado como la almacenada en los bancos de memoria del UPM-Sat 1.

En la tabla 8.2 se resume la informacion recibida de los bancos de memoria correspon-
dientes a los parametros resefiados en la tabla 8.1 y para los que se dispone, por tanto,
de series temporales largas de datos. Notese que la informacion disponible acaba a media-
dos de Diciembre de 1995; a partir de esas fechas, después del quinto apagado del orde-
nador de a bordo, la calidad de las comunicaciones decrecié muy significativamente, de
modo que, aunque llegaba a establecerse la comunicacion con el satélite, la sefal recibi-
da en tierra era demasiado débil y, salvo en contadas ocasiones, ininteligible para el
moédem de la estacion. El altimo contacto con el satélite UPM-Sat 1 tuvo lugar a media-
dos de Febrero de 1996 y desde entonces, aunque se ha intentado comunicar con €1, con
una regularidad semanal al principio y mensual después, no se ha obtenido respuesta.

ISPX+  Corriente del panel solar X+ TBATOa
ISPY+ Corriente del panel solar Y+ (DASA/ESTEC) ~ TBATOb  Temperatura del bloque de baterias Ob

iSI’X- Corriente del panel solar X- TBATla Temperatura del bloque de baterias 1a

ISPY-  Corriente del panel solar Y- (FIAR/ESTEC) TBAT1b  Temperatura del bloque de baterias 1b
IBATO Corriente del grupo de baterias 0 VB+ Tension positiva de +15 V del ordenador
IBAT1 Corriente del grupo de baterias 1 VB Tension negativa de -15 V del ordenador
BUS Tension en el bus principal de alimentacion ~ TAMem  Temperatura de las memorias del ordenador
VBATO Tension del grupo de baterias 0 TACPU  Temperatura de la CPU del ordenador
VBAT1 Tension del grupo de baterias 1 ~ MGMOA Medida del Magnetometro O eje X.

TPSO  Temperatura de la bandeja D MGM 0B Medida del Magnetometro O eje Y.

TPS1  Temperatura de la bandeja B MGM 0C Medida del Magnetémetro O eje Z.

TPS2  Temperatura de la caja de eq. electrénicg; MGM 1A Medida del Magnetometro 1 eje X -
TPSX+ Temperatura del panel solar X+ MGM 1B Medida del Magnetometro 1 eje Y. -
TPSY+ Temperatura del panel solar Y+ MGM 1C Medida del Magnetémetro 1 eje Z.

TPSX- Temperatura del panel solar X- SCLE 2 Tension de la célula solar de referencia, Y-.
TPSY- Temperatura del panel solar Y- SCEO Tension de la Célula Solar 1 de TES/UPM.

TAC  Temperatura de los acelerometros SCE 1 Tensién de la Célula Solar 2 de IES/UPM.
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Tubla 8.2. UPM-Sut 1.
Resultados medidos en
orbita. Relucion de
fechas de las que se
dispone informacion
medida en vuelo de los
bancos de memoria
relativos al estado

plataforma (1), a los
magnetometros (2) y a
los pancles solares
experimentales (3).

Mes Dia  Fecha 1 | 2 3 Mes | Dia  Fecha | 1 2 3
Jul | 006 | J13 O O Nov | 129 | 113 O
011  MI18 | O 131 X15 O
012 | X19 O 132 | J16 O
013 J20 D b} 133 vi7 1 O | O
014 | v21 | O O 134 | S18 O
015 S22 > 135 DI19 e}
016 D23 | O O D 136 | 120 | O
017 | 124 O 137 M21 | O ®) O
018 M25 O O 141 . 825 |
019 | x26 | O 142 | D26 )
020  J27 D O 143 127 ! O
021 | v28 o | o 145 | x29
022 $29 O O 146 J30 O | O
023 | D30 ) O Dic | 147 | VOI | O
024 ' 131 O O 148 502 | O
Ago 025 MOl | O 149 | DO3 O S
Oct | 113 | $28 D 151 ' MOS | O O O
116  M31 O 152 X06 O
Nov 121  DOS O 153 | Jo7 . O
122 | LO6 O 154 | Vo8 | O
123 MO7 9! 155 S09 O O
124 XO08 O 156 D10
126 V10 O 158 | M12 . O
127 \ S11 O O O 159 ' X13
128 DI2 o o 162 16

Como ejemplo de los datos medidos en orbita, en las figuras 8.2 a 8.7 se presentan algu-
nos resultados correspondientes al dia 153 de la mision (7 de diciembre de 1995),
habiéndose elegido este dia por estar en un periodo critico en la vida operativa del saté-
lite (después del cuarto apagado del ordenador embarcado, que se produjo el dia 149, y
unos dias antes del quinto apagado, dia 156).

En la figura 8.2 se muestra la variacion con el tiempo de la temperatura en los dos gru-
pos de baterias. Notese que uno de los grupos de baterias, el denominado (TbatOa,
TbatOb), se mantiene a una temperatura practicamente constante, en torno a 283 K,
durante todo el periodo registrado, mientras que el otro grupo, etiquetado (Tbatla,
Tbatlb), muestra un comportamiento andmalo, seflal de un mal funcionamiento (de
hecho, en los tegistros de los dias siguientes, la temperatura de este segundo grupo sigue
subiendo hasta que se produce el quinto apagado del ordenador). Dos aspectos llaman
la atencion en los datos registrados correspondientes al grupo de baterias (Tbatla,
Tbatlb); el primero es que la temperatura media del grupo es anormalmente alta, osci-
lando entre 320 Ky 326 K (y aan llegaria a subir mas, como se ha dicho) y el segundo
es la propia oscilacion de la temperatura en torno a un valor medio; n6tese también que



Fig. 8.2. UPM-Sat 1,
resultados medidos en
drbita el dia 153 de la
mision, Variacién con ¢l
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ThatOa, ThatOb, Thatla
y Thatlb.

el periodo de la variacion de la temperatura es de un poco mas de una hora y media, valor
que coincide con el periodo de la 6rbita del UPM-Sat 1 en su movimiento alrededor de
nuestro planeta (98 minutos). A la vista de este comportamiento se deduce que este
grupo de baterias estaba funcionando fuera de su rango nominal y se puede ademas infe-
rir un rapido deterioro de las mismas, pues se habia producido un acoplamiento térmi-
co-quimico perjudicial que acorté notablemente la vida util de las baterias. Este proble-
ma, hasta donde se conoce no documentado en la literatura, ya esta identificado, mode-
lizado matematicamente, y hasta cierto punto explicado, por lo que es de esperar que no
volvera a presentarse en futuros desarrollos.
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En la figura 8.3 se muestra la variacién con el tiempo de la temperatura en ciertos ele-
mentos del satélite: bandejas D y B (TpsO y Tps1, respectivamente), transmisor (Tradio),
memorias del ordenador (Tmem) y microprocesador del ordenador embarcado (Tcpu).
Como se puede observar, las temperaturas registradas ese dia son un poco altas, aunque
dentro de los rangos nominales de funcionamiento. La conclusion que se obtiene de los
datos de la figura es que el disefio del subsistema de proteccion térmica parece apropia-
do, pues las variaciones de la temperatura a lo largo de una orbita son menores confor-
me nos movemos desde las superficies exteriores del satélite (Tps0) hacia el corazon del
mismo (Tcpu): en una orbita el sensor de temperatura mas externo registra variaciones
de unos 15 K entre la parte de la orbita iluminada por el Sol y la parte correspondiente a
la noche terrestre (recuérdese que el UPM-Sat 1 sigue una orbita polar con un periodo de
98 minutos), mientras que la variacion registrada en el microprocesador para un mismo
periodo es inferior a 4 K.

Estas variaciones de temperatura a lo largo de la orbita son todavia mas acusadas, hasta
18 K (véase la figura 8.4), en el caso de los paneles solares, como era de esperar, pues los
paneles solares no estan recubiertos por una manta térmica multicapa como la bandeja
D.
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En la figura 8.5 se muestran las intensidades de la corriente eléctrica en cada uno de los
paneles solares en el mismo dia de referencia. De acuerdo con los datos representados, se
pueden identificar perfectamente los periodos de la drbita en los que el satélite pasa por
la zona de sombra de la Tierra (casi inactividad total de los paneles solares) y los perio-
dos correspondientes a la parte iluminada de la Orbita. La aparente dispersion de los
datos correspondientes a cada uno de los paneles solares se debe al movimiento del
mismo alrededor de su centro de masas, razon por la que en la figura 8.5 se ha represen-
tado también la suma de las intensidades producidas por los cuatro paneles (Ispt).

Este mismo dato (Ispt) se ha representado también en la figura 8.6 junto con las intensi-
dades en los grupos de baterias (IbatO e Ibatl). Notese que durante la parte iluminada de
la 6rbita ambas baterias estan recargando (valores negativos de la intensidad 1) pero que
la actividad en el grupo de baterias 1, las mas calientes segun la figura 8.2, es mayor que
en el grupo 0. Por contra, en la zona de sombra de la Orbita son las baterias las que sumi-
nistran la energia necesaria para el funcionamiento de los subsistemas del UPM-Sat 1.

Fig. 8.4. UPM-Sat

1, resultados
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Fig. 8.5. UPM-Sat 1,
resultados medidos en
Orbita el dia 153 de la
mision. Variacion con el
tiempo t de la intensidad
de la corriente eléctrica de
los paneles solares, Ipsx+,
Ipsy+, Ipsx- ¢ Ipsy-, y de
la intensidad total, Ispt.

Fig. 8.6. UPM-Sat 1,
resultados medidos en
orbita el dia 153 de la
mision. Variacion con el
tiempo t de la
intensidad de la
corrientte eléctrica total
de los paneles solares,
Ispt, y de la intensidad
en los grupos de
baterias, Ibat() ¢ Ibat].
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Por altimo, en la figura 8.7 se presentan los datos correspondientes a las tensiones en los
dos grupos de baterias y en la linea de alimentacion de equipos, donde se aprecian fluc-
tuaciones poco importantes, que dependen también de la posicion del satélite en su Orbi-
ta, de unos 2 V en la tension de alimentacion. En la zona iluminada las tensiones de las
baterias y de la linea de alimentacién aumentan por efecto del aumento de la carga de
las baterias. Cuando el satélite entra en la zona de sombra las baterias comienzan a entre-
gar corriente y a descargarse, lo que produce una caida de tension de unos 1.5 V duran-
te este periodo de descarga. La diferencia entre la tension de la linea de alimentacion y
la tensién de las baterias se debe a que durante la descarga de las baterias la corriente pasa
de éstas a la linea de alimentacion, y entre ambos puntos de medida esta situado un
diodo de proteccion en el que se produce esta caida.
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Fig. 8.7. UPM-Sat 1,
resultados medidos en
orbita el dia 153 de la
mision. Variacion con el
tiempo t de la tension en
los grupos de baterias,
VbatO y Vbatl, y en la
linea de alimentacion de
equipos, Vbus.
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Tabla 9.1. Origen de fondos
del proyecto UPM-Sat 1.

Tubla 9.1, Aplicacion
de fondos del proyecto
UPM-Sat 1.

Coste del proyecto

Evaluar con precision los costes de un proyecto complejo y de larga duracion como es un
satélite desarrollado en un entorno universitario es una tarea complicada por varias razo-
nes. La primera es que no siempre los conceptos de gasto segun la contabilidad oficial
estan claramente definidos (es materia de discusion si un satélite en orbita alrededor de
la Tierra es un bien fungible o inventariable) y la segunda es que puede haber dudas sobre
ciertos costes que en un entorno empresarial estan claramente definidos pero no tanto
en un entorno universitario (tal es el caso de los costes de personal de los protesores y
personal auxiliar de la Universidad Politécnica de Madrid que ha participado en el pro-
yecto). A lo anterior se une la falta de experiencia en temas de control detallado de cos-
tes, inhabitual en los grupos de investigacion universitarios, que hace que en muchas
ocasiones sea practicamente imposible conocer el esfuerzo dedicado a una tarea deter-
minada. Lo mismo ocurre con el capitulo de ingresos: algunos estan perfectamente cla-
ros (las subvenciones) pero otros (sobre todo las donaciones de servicios) son de muy difi-
cil cuantificacion.

El coste total del proyecto UPM-Sat 1, con las salvedades apuntadas, se puede estimar en
torno a los 300 millones de pesetas, de los cuales casi un tercio se ha contabilizado como
aportacion de la Universidad Politécnica de Madrid a través de la parte proporcional de
los sueldos de su personal dedicado al proyecto. Las cifras globales del proyecto se resu-
men en la tabla 9.1 donde se indica el origen de los fondos, distinguiéndose, en relacion
con la aportacion de la Universidad Politécnica de Madrid al proyecto, entre las subven-
ciones aportadas por el Rectorado de esta Universidad, los fondos aportados por el grupo
promotor (Laboratorio de Aerodinamica) procedentes de otros proyectos y contratos, y
los costes del personal de la Universidad Politécnica de Madrid directamente implicado
en la ejecucion del proyecto. De igual modo en la tabla 9.2 se recoge la aplicacion de fon-
dos por grandes conceptos de gasto.

INSTITUCION - Cantidad (MPta)
Fundadéh VCairzrlﬂde Madrid/Comunidad Auténoma de Madrid 70
Comision Interministerial de Ciencia y Tecnologia (CICYT) 67
Agencia Espacial Europea (European Space Agency, ESA-ESTEC) 12

Otras empresas e instituciones 7 | 13 )
Universidad Politécnica de Madrid (Rectorado) 15
Universidad Politécnica de Madrid (Laboratorio de Aerodinamica) 26
Costes de personal de la Universidad Politécnica de Madrid 93

Total 296
COI;ICEPTO 7 - | Cantidaai&/lﬂPta)
Segmento de vuelo (satélite) 144
Lanzamiento 71
Estacion de tierra y equipo de soporte en tierra 31
Transportes y viajes - 7
Remanentes de componentes y equ1p2)577 43

Total 296
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Conclusiones

Finalizado el proyecto UPM-Sat 1, se puede concluir que a pesar de las incidencias, defi-
ciencias y fallos acaecidos durante la ejecucion de éste, el resultado de esta aventura espa-
cial de la Universidad Politécnica de Madrid ha sido enormemente positivo y provecho-
so, habiéndose cubierto satisfactoriamente gran parte de los objetivos que motivaron en
su dia el nacimiento de este proyecto.

Como beneficios directos del proyecto UPM-Sat 1 hay que contabilizar el acercamiento
producido entre los dmbitos institucional, industrial y académico relacionados con la
tecnologia espacial, y el establecimiento de nuevas lineas de investigacion y desarrollo
cientifico-tecnologicas en la Universidad Politécnica de Madrid en consonancia con algu-
nas de las necesidades del sector espacial nacional y europeo, lineas cuyos frutos seran
visibles en un futuro préximo. A esto hay que anadir que la Universidad Politécnica de
Madrid dispone de una plataforma espacial calificada para vuelo por Arianespace, y que
desde ahora forma parte del reducido grupo de instituciones universitarias que han
demostrado su capacidad para poner en 6rbita un ingenio espacial.

Se debe decir también que el proyecto UPM-Sat 1 ha cumplido una cierta funcién social
de divulgacion de las actividades espaciales en Espana, a juzgar por la repercusion que el
proyecto ha tenido en los medios de comunicacion dirigidos al pablico en general (pren-
sa diaria, radio y television) y en las revistas de divulgacion cientifica [135-137].

Para finalizar, se puede anadir que el proyecto UPM-Sat 1 tiene su continuidad, bajo las
mismas premisas educativas, cientificas y tecnoldgicas, en el proyecto UPM-Sat 2, misién
MATIAS (Mediciones Atmosféricas, Telecomunicaciones, Ingenieria y Aplicaciones de los
Satélites), un satélite de masa y dimensiones semejantes a las del anterior pero de tecno-
logia mas avanzada.

Este nuevo proyecto, financiado parcialmente por el Programa Nacional de Investiga-
cion Espacial, dentro del Plan Nacional de I+D de la Comision Nacional de Investiga-
cion y Desarrollo (CICYT), comparte como ya se ha dicho los objetivos generales del
programa UPM-Sat 1, de modo que las misiones previstas para el UPM-Sat 2, MATIAS
son también de caracter cientifico, tecnologico y educativo, como se indica a conti-
nuacion:

* Determinacion de la concentracion de polvo interestelar en las proximidades de la
Tierra, esta carga Gtil es responsabilidad del Instituto de Astrofisica de Andalucia,

* Demostracion tecnologica en Orbita de nuevas tecnologias de antenas y mecanismos
(en cooperacion con industrias del sector espacial nacional) y tecnologia de paneles
solares experimentales (continuacion del programa de cooperacion con ESA/ESTEC
iniciado con el proyecto UPM-Sat 1),

* Tecnologia de células solares, cuyo objetivo es determinar el rendimiento y la resis-
tencia a la radiacion en oOrbita de células solares producidas en el Instituto de Energia
Solar de la Universidad Politécnica de Madrid,

* Tecnologia de comunicaciones de mensajeria entre las estaciones de tierra espanolas y
latinoamericanas incluidas en el segmento de tierra del UPM-Sat 2y, por Gltimo,



* Misiones de divulgacion cientifica y técnica, cuya finalidad es distribuir los datos del 85
estado interno del satélite en una banda de comunicaciones accesible con equipos sen-
cillos (radioaficionados, colegios, etc.)
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Solicitud de originales para la coleccion de
"Informes a la Academia de Ingenieria de Espana”

La Academia de Ingenieria de Esparia, en un intento de recuperar la tradicién, ha creado
una coleccion de una coleccion de memorias, con el titulo”INFORMES A LA ACADEMIA
DE INGENIERIA”.

En ella se presentan trabajos, no necesariamente originales a nivel mundial, pero que
hayan hecho una contribucion cierta y completa a la tecnologia (mundial o en casos
excepcionales a la espafola), susceptible de llevar a una innovacion (es decir, a nuevos
productos o procesos efectivamente comercializados).

El informe sera presentado por un Académico, que designard la propia Academia, cuyo
nombre aparece en el mismo como garante de su calidad, tras una evaluacién exhausti-
va que puede incluir visitas al autor o autores de la innovacion de calificadores expertos.

No pedir originalidad a los informes no debe interpretarse como indicio de menor exi-
gencia de calidad sino, al contrario, de que se espera que los desarrollos que en ellos se
presenten sean el fruto de una labor de largo alcance que hayan dado lugar ya a varias
publicaciones originales en revistas apropiadas, reservandose para el informe una expo-
siciobn completa y, en cierta medida, definitiva, de los diversos pasos dados hasta conse-
guir la tecnologia susceptible de innovacion.

Asi pues la longitud esperada en dichos informes, que puede ser bastante variable, debe
tener de modo indicativo unas 100 paginas A4 a un espacio. Pueden aceptarse hasta 10
fotos en color, aunque se sefiala a los autores que dichas fotos sélo deben incluirse si son
necesarias para la comprension de las explicaciones.

Los autores deberan presentar un original con fotocopias en color de las paginas en las
que vayan fotos y tres fotocopias. Asimismo, tras la aceptacion del articulo deberan pro-
porcionar un disquete con el texto y las fotografias originales usadas. En dicho disquete
deberan usar alguno de los procesadores de texto de uso coman,

Para cualquier informacion adicional puede contactar con el Bibliotecario de la Academia,

Excmo. Sr. D. Antonio Luque Lopez
Instituto de Energia Solar

28040 Madrid

Tel. 91-544 10 60

Fax 91- 544 63 41
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