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Glosario

e LASC: "Latin American Space Challenge” Evento de coheteria experimental y

satélites realizado en Brasil.

e VSC: "Visual Studio Code” Editor de coédigo optimizado para crear y desarrollar

software como aplicaciones moviles y entornos web compatibles con la plataforma.

e EasyEda: Herramienta basada en la web que permite disenar, simular y editar

circuitos electrénicos y placas de circuito impreso.

e Cohete sonda: Vehiculo aeroespacial encargado de llevar instrumentos para estu-
diar la atmésfera superior de la tierra o para llevar a cabo observaciones por encima

de la atmosfera.
e Carga Util: Es el peso autorizado que puede transportar un cohete a su destino.

e IoT: "Internet of Things” o Internet de las cosas, es la agrupacién e interconexién

de dispositivos y objetos a través de una red.

e Radio Enlace: Sistema de comunicacién electrénico via inalambrica que opera a

través de transferencia de ondas para transmitir informacién entre dos puntos.

e Telemetria: Medicion remota de variables atmosféricas y posterior envio de infor-

macién hacia el centro de control del sistema.

e Trama: Unidad de envio de datos que transporta informacién con una estructura

légica que permite extraer toda la informacion por parte del receptor.

e Protocolos de comunicacion: Sistema de normas que permiten la comunicacion

entre dos o méas dispositivos electrénicos.

e SPI: "Serial Peripheral Interface” o Interfaz de Periféricos Serial, estandar de co-
municaciéon utilizado para la transferencia de informacion entre circuitos integrados

en dispositivos electrénicos.

e 12C: "Inter-Integrated Circuit” o Circuito inter-integrado. Protocolo de comuni-
cacion que permite la conexion de varios dispositivos a un mismo bus de datos

donde todos ellos pueden funcionar como maestro.

e UART: "Universal Asynchronous Reciver Transmitter” o Transmisor-Receptor
Asincrono Universal. Protocolo para el intercambio bidireccional de datos entre

dos dispositivos.
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e DMA: "Design for Manufacturing and Assembly” o Disenio para Fabricacién y
Montaje. Metodologia de ingenieria que se enfoca en reducir el tiempo de comer-
cializacion y los costos totales de produccién al priorizar la facilidad de fabricacién

de las partes del producto y el ensamblaje simplificado de esas partes en el producto

final.

e PLA: Material derivado de materias primas naturales y renovables (como el maiz)

que pertenece a los poliésteres como un polimero sintético.

e CanSat: Sistema del tamano de una lata de refresco que simula el funcionamiento
de un satélite al recoger datos, efectuar retornos controlados y realizar perfiles

atmosféricos segun el entorno donde sea usado.
e Rack: Pieza estructural donde se soporta la tarjeta electronica.

e NASA: ”"National Aeronautics and Space Administration” o Administraciéon Na-
cional de Aeronautica y el Espacio. Agencia aeroespacial estadounidense que estu-

dia el espacio.
e Sensorica: Hace referencia a un sistema compuesto por diferentes tipos de sensores.

e GPS: "Global Positioning System” o Sistema de Posicionamiento Global. Sistema

que permite localizar objetos presentes en la superficie de la tierra con alta precision.

e MOSFET: "metal-oxide—semiconductor field-effect transistor” o transistor de efecto
de campo semiconductor de é6xido de metal. Dispositivo semiconductor que se usa
para fines de conmutacion y para la amplificacién de senales electronicas en dispo-

sitivos electrénicos.

e Java: Es un lenguaje de programacién orientado a objetos usado para desarrollar

todo tipo de aplicaciones entre las que estan aplicaciones web, moviles, entre otras.

e PCB: ”"Printed circuit board” o placa de circuito impreso, placa impresa cuyo

circuito esté contenido dentro de una estructura mecanica.

e COTS: ”Commercial Off-The-Shelf” o producto listo para usar, es un producto
fabricado por terceros cuyo funcionamiento es previamente validado y garantizado

de manera que su uso se base Uinicamente en poner y usar.

e DC: ”"Direct current” o corriente continua, se refiere al flujo continuo de carga

eléctrica a través de un conductor.
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e Buck converter: "Buck converter” o convertidor reductor, es un convertidor de
voltaje de DC a DC que reduce el voltaje (mientras aumenta la corriente) desde su

entrada (suministro) a su salida (carga).

e ANE: ”Agencia Nacional del Espectro”, es una entidad colombiana que brinda
atencion al Ministerio de Tecnologias de la Informacién y Comunicaciones (MinTIC)
en la planeacion, atribucién, vigilancia y control del espectro radioeléctrico en
Colombia. Adicionalmente, es la encargada de la regulaciéon de normativa en el

ambito.

e IPC: "Institute for Printed Circuits”, es una asociacién comercial mundial dedicada
a promover la excelencia competitiva y el éxito financiero de sus miembros, que son
participantes en la industria electrénica. Las normas IPC son herramientas guia
de las mejores practicas de diseno, fabricacién, ensamble e inspeccién de circuitos

impresos.
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Resumen

Titulo: Diseno, implementacién y validacién de la avidnica para el cohete sonda de
combustible sélido Orion UIS participante en el Latin American Space Challenge 2022 *

Autor: Juan Martin Vivas Camargo, Santiago Hernandez Rincén?

Palabras Clave: Cohete sonda, avionica, telemetria, electrénica, coheteria, satélite,

interfaz grafica, apogeo.

Descripcién: El presente trabajo de investigaciéon se fundamenta a partir de la
necesidad por parte del Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial de implementar un pro-
totipo de tarjeta electronica funcional en el cohete sonda de la mision Orion UIS; el cual

participé en el concurso de coheteria LASC 2022 llevado a cabo en Brasil.

Existen varias alternativas de disenio que permiten desarrollar la tarjeta electrénica
de un cohete, sin embargo, para lograr un correcto funcionamiento, ésta se debe ajustar
a los requerimientos técnicos delimitados por las diferentes condiciones de vuelo y fun-
cionamiento. Por tal motivo, se plantea este proyecto, el cual busca desarrollar la avidnica
para un cohete sonda de combustible sélido a partir del diseno, la implementacién y la
validacién de los subsistemas que la componen. Esta tarjeta electrénica formo parte de
la misién Orion UIS y en conjunto con los demas sistemas del cohete, tenian como ob-
jetivo alcanzar una altura maxima de 3 Km, llevando como carga ttil un satélite tipo
CanSat. El prototipo desarrollado almacend informacién de variables fisicas para pos-
teriormente tomar diferentes decisiones de control y mostrarlas a través de una interfaz
grafica en una estacion ubicada en tierra. En consecuencia, el disenio se desarrollé con
base en 4 subsistemas para los cuales se realizo la respectiva seleccién de los dispositivos

electrénicos que garantizaran el cumplimiento de los requerimientos técnicos establecidos.

Finalmente, se realizo la integracion de cada etapa de los diferentes subsistemas que
componen la avionica, caracterizando el funcionamiento a través de simulaciones y prue-
bas de laboratorio, para posteriormente, llevar a cabo la validacién final de la avidnica

implementada mediante la ejecucion de la mision y pruebas de vuelo con un dron.

!Trabajo de grado
2Facultad de Ingenierias Fisico-Mecanicas. Escuela de Ingenierias Eléctrica, Electrénica y telecomu-
nicaciones. Director: Julidn Rodriguez Ferreira, Doctorado en Fisica, Especialidad astrofisica
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Abstract

Title: Avionics design, implementation and validation for the Orion UIS solid fuel
sounding rocket participating in the Latin American Space Challenge 2022. 3

Author(s): Juan Martin Vivas Camargo, Santiago Herndndez Rincén®

Key Words: Sounding rocket, avionics, telemetry, electronics, rocketry, satellite,

graphical interface, apogee.

Description: This research work is based on the need of the UIS Aerospace Rock-
etry Seminar to implement a prototype of a functional electronic board in the Orion UIS
mission sounding rocket, which participated in the rocketry competition LASC 2022

carried out in Brazil.

There are several design alternatives that allow the development of the electronic
board of a rocket, however, to achieve a correct operation, it must be adjusted to the
technical requirements delimited by the different flight and operation conditions. For
this reason, this project aims to develop the avionics for a solid fuel sounding rocket
from the design, implementation and validation of the subsystems that compose it. This
electronic board was part of the Orion UIS mission and together with the other systems
of the rocket, its objective was to reach a maximum altitude of 3 km, carrying a CanSat
satellite as payload. The prototype developed stored information of physical variables
to later make different control decisions and display them through a graphical interface
on a ground station. Consequently, the design was developed based on 4 subsystems for
which the respective selection of electronic devices was made to ensure compliance with

the established technical requirements.

Finally, the integration of each stage of the different subsystems that make up the
avionics was carried out, characterizing the operation through simulations and laboratory
tests, to later carry out the final validation of the implemented avionics through the

execution of the mission and flight tests with a drone.

3Bachelor Thesis

4Faculty of Engineering Physicomechanics. School of Electrical, Electronic and Telecommunications
Engineering. Advisor: Julidn Rodriguez Ferreira, doctor in physics; co-advisor: Pedro Andrés Salgado
Meza, electronic engineer.
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Introduccién

El interés del ser humano por las ciencias aeroespaciales en el iltimo siglo es cada
vez mayor dadas sus necesidades de expansién territorial y de encontrar respuesta a cada
acontecimiento que ocurre en su entorno. La profundidad del espacio y la curiosidad de
saber qué hay mas alld de lo que facilmente se puede observar, han sido el motor para
el avance tecnoldgico en las ciencias aeroespaciales, pues, desde los anos 50, se han desa-
rrollado cohetes y un sin fin de tecnologias que le permite al hombre conocer y acercarse

cada vez mas a tener indicios de cémo funcionan las leyes fisicas que rigen al universo.

Los cohetes son el resultado del ingenio y destreza del ser humano, motivado por
la curiosidad de explorar nuevos caminos. Estos dispositivos han sido utilizados como
medios de transporte para llegar a lugares lejanos y poco concurridos, tanto asi que se han
podido tener como pasajeros abordo desde grandes avances tecnolégicos hasta personas

y animales que en algunas ocasiones lograron llegar a su destino exitosamente.

En la actualidad, existen muchos parametros para dividir la coheteria que se esta
desarrollando, su divisién puede ser segin sus objetivos de misién, dentro de ellas se en-
cuentra la coheteria experimental, la cual ha sido foco de interés por parte de entusiastas
en el area, académicos a través de semilleros de investigacion de universidades al rededor
de todo el mundo, empresas de indole piblico y privado, entre otras [Taylor, 2017]. Lo
anterior, ha logrado que esta préactica sirva como puente de conexién entre diferentes
areas del conocimiento, que ha resultado en grandes hitos en el area a pequena, mediana

y gran escala.

La coheteria experimental se caracteriza por ser una practica que hace uso de un tipo
de cohetes en especifico, se trata de lo cohetes sonda [NASA, 2004]. Este tipo de cohetes
tiene como objetivo transportar instrumentos de investigacion de todo tipo, pero princi-
palmente transportar instrumentos astrofisicos a grandes alturas con el fin de someter di-
chos instrumentos a condiciones similares a las que requiere su misién [Jenie et al., 2018].
Estas practicas profesionales suelen ser desarrolladas por grandes agencias gubernamen-
tales como la NASA o grandes companias como SpaceX, las cuales son las grandes po-
tencias mundiales en las ciencias aeroespaciales en la actualidad. Los cohetes sonda se
diferencian de los demas por sus caracteristicas de vuelo, ya que, la duracién del mismo
(la cual puede variar dependiendo de su aplicacién) no suele durar mas de 30 minutos
y adicionalmente, la construccién de estos cohetes puede estar fundamentada en com-

bustibles sélidos, liquidos, hidraulicos o hibridos [Leverone, 2013].
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Si bien, la coheteria experimental se puede presentar a gran escala desarrollada por
companias potencias en el drea, este tipo de actividad también se lleva a cabo a nivel
académico y entusiasta en diferentes partes del mundo. Tal es la acogida por parte de
estudiantes, docentes, profesionales y publico en general, que a nivel global se desarrollan
competencias en éste ambito, como por ejemplo el American Rocketry Challenge - ARC,
el evento mas grande a nivel mundial, logrando albergar al rededor de 5000 participantes
cada ano en los Estados Unidos. De la misma manera, el Latin American Space Challenge
- LASC, es el segundo evento de coheteria experimental mas grande del mundo y el mas
grande a nivel latinoamericano, esta competencia logra reunir cerca de 1000 participantes

cada ano en Brasil.

Por lo anterior, es posible deducir que la coheteria experimental y en general las cien-
cias aeroespaciales, son actividades cientificas capaces de integrar diversas disciplinas y
ramas de la ingenieria, como lo son la ingenieria electrénica, ingenieria mecénica, in-
genieria quimica, diseno industrial, entre otras. Esto permite que el desarrollo de un
cohete sonda se pueda realizar modularmente, dividiendo el resultado final en objetivos
especificos desarrollados por equipos de cada area del conocimiento. Cada divisién recibe
el nombre de subsistema, siendo los subsistemas de propulsion, avidnica, estructuras,

carga ttil y recuperacion los indispensables en cada mision.

El Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial de la Universidad Industrial de Santander,
de la mano de 18 integrantes del mismo, inscribié su participaciéon en la competencia
LASC 2022 en la categoria de coheteria experimental cuyo apogeo fuera de 3 Km de
altura y llevara en su interior una carga 1util de 4 Kg. Esta mision recibié el nombre de
Orion UIS y tuvo como objetivo representar a Colombia, ya que, el evento recibioé un total

de 60 equipos, de los cuales, la misiéon Orion UIS era la tinica representacién colombiana.

El presente trabajo de grado fundamenta de forma tedrica y practica al subsistema
de avidénica de la misién Orion UIS, plasmando el desarrollo realizado para alcanzar los
objetivos planteados por el equipo con base a los requerimientos técnicos y a las condi-
ciones estipuladas por el ente organizador del evento. Como resultado final, a través de
procesos de diseno, implementacion y validacion, se obtiene el desarrollo de un prototipo
de placa de circuito impreso, el cual abarca todos los requerimientos planteados, se ajusta
a las condiciones del evento y adicionalmente, sienta un precedente en el desarrollo de

estas tecnologias a nivel nacional.
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1 Objetivos

1.1 Objetivo General

Desarrollar la avidénica para un cohete sonda de combustible sélido cuyo apogeo es de
3 km de altura.

1.2 Objetivos Especificos

e Disenar la arquitectura general de la avidénica para el cohete Orion UIS estableciendo
los requerimientos técnicos de los subsistemas (procesamiento y gestion de datos,
telemetria, control de eyeccién del sistema de recuperacién y de la carga util),

teniendo en cuenta las condiciones del lugar de lanzamiento.

e Seleccionar rigurosamente los dispositivos electronicos comerciales que haran parte

de cada subsistema.

e Asegurar el funcionamiento y la respuesta de los dispositivos electrénicos selecciona-

dos por cada etapa a los requerimientos técnicos de la misién.

e Implementar todas las etapas que componen al sistema basandose en los requeri-

mientos técnicos definidos y la arquitectura general establecida.

e Validar el correcto funcionamiento de los subsistemas de la avionica del cohete

Orion UIS operando simultaneamente.
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2 Mision Orion UIS - LASC 2022

2.1 Definicién del problema

El desarrollo tecnolédgico le ha permitido al ser humano evolucionar como especie a lo
largo de su existencia, por ello, se hace necesario comprender el avance tecnolégico actual,
con el objetivo de desarrollar nueva tecnologia que resulte en avances significativos para
el desarrollo de la humanidad. La curiosidad del ser humano en conocer las condiciones
del entorno en el cual habita y su deseo de descubrir ain mas alla de las mismas, ha
llevado al desarrollo e invencién de dispositivos que lo acerquen a dicho objetivo, pues, la
llegada de los siglos XX y XXI han traido consigo el desarrollo de cohetes, permitiendo

al ser humano escapar del planeta tierra y explorar las fronteras del mismo [Taylor, 2017].

El avance aeroespacial en el area de coheteria se presenta alrededor del mundo con
diferentes enfoques, como lo son educativos, lidicos, comerciales, experimentales y de
innovacion. Tanto asi, que el desarrollo de cohetes se remonta a los anos 400 A.C, donde
si bien, los experimentos realizados no se conocian por el nombre de cohete, se regian
bajo los principios de la tercera ley de newton de accién y reaccion aun sin haber sido
establecida [Taylor, 2017]. En ese orden de ideas, los cohetes, definidos como cualquier
dispositivo de propulsién a chorro que lleve propulsores, bien sea de composicion solida,
liquida o hibrida [Biblarz and Price, 2020], son de gran importancia, pues a través de los

mismos se llevan a cabo actividades relevantes en el avance tecnologico.

Existen diferentes tipos de cohetes, los cuales se clasifican en categorias segin su es-
tructura, mecanismo de propulsion, alcance o misién. Los Cohetes Sonda son un tipo
de cohete que, segin la NASA (2022), son considerados como una herramienta tnica
para llevar a cabo investigaciones cientificas, en regiones importantes del espacio que
son demasiado bajas para ser muestreadas por satélites. Estos cohetes se caracterizan
por construirse entorno a 5 subsistemas bases [Bakirci and Ozer, 2022], que cumplen con

funciones especificas dentro del funcionamiento de un cohete de este tipo.

Tal como se presenta en la Figura 1, los subsistemas que conforman un cohete sonda
son: estructura, propulsién, avidnica, recuperacion y carga util, para los cuales se des-

cribird su composicion y funcionamiento en capitulos posteriores.

La coheteria experimental a partir de cohetes sonda se ha desarrollado al rededor del
mundo por parte de semilleros de investigacién de universidades, entidades gubernamen-

tales, empresas publicas, empresas privadas y aficionados. Actualmente a nivel global, las
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Figura 1: Subsistemas que componen un cohete sonda

S. ESTRUCTURAL S.AVIONICA  S.RECUPERACION

S. PROPULSION CARGA UTIL

Nota. Figura extraida del subsistema de estructuras de la misiéon Orion UIS en la que se
observan los 5 subsistemas principales que conforman a un cohete sonda y su ubicacion
dentro del mismo.

empresas lideres en ciencias aeroespaciales se ubican geograficamente en Estados Unidos,
Rusia y China [Niebles, 2022], sin presentarse mayores cambios en los protagonistas, pues
desde el incio de la implementacién de cohetes sonda en los anos 60’s y 70’s, donde, como
resultado de la segunda guerra mundial, paises como Estados Unidos, la Unién Soviética
y el continente europeo en general, realizaban lanzamientos de este tipo de cohetes con
gran frecuencia [Seibert and Battrick, 2006]. A nivel nacional, el trabajo investigativo y
las alianzas académicas por parte de universidades como la Universidad de Los Andes y
la Universidad de San Buenaventura en su proyecto Ainkaa Alpha, el cual consta de un
cohete sonda con un alcance teérico de 12 Km de altura [Serrato and Rojas, 2018], o el
avance investigativo por parte de la Universidad Industrial de Santander en su proyecto
de cohete Hickam [Merino et al., 2017] demuestran el interés nacional por las ciencias
aeroespaciales, sentando asi un precedente en el drea. Por otro lado, en América Latina
desde el ano 2018, se lleva a cabo anualmente el evento de coheteria experimental y educa-
tivo mas grande de la region, se trata del LASC por sus siglas en inglés Latin American
Space Challenge [LASC, 2022], un evento desarrollado en Brasil que aloja estudiantes
universitarios, aficionados y empresas interesadas en las ciencias aeroespaciales y el de-

sarrollo tecnologico.

En base a lo anteriormente mencionado y conforme al subsistema de aviénica mostrado
en la Figura 1, el cual es el encargado de ejecutar los accionamientos necesarios en cada
etapa del vuelo, cumplir con el sensado de variables atmosféricas, procesar su informacion
y enviar los datos resultantes a una estacién ubicada en tierra para su posterior analisis,
el Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial - SCUA[SCUA, 2022a] en su deseo de
participar en la edicion LASC 2022 en la categoria de lanzamiento de un cohete sonda de
combustible sélido que alcance 3 Km de apogeo, establece la necesidad de implementar un
sistema electronico que cumpla con los requerimientos del subsistema de la aviénica para

este cohete. El presente proyecto, se encarga de disenar, desarrollar y validar la solucion
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a la necesidad planteada, llevando a cabo la implementacion en el area metropolitana de
Bucaramanga para posteriormente realizar el lanzamiento en Tatui - Brasil, en la misién

denominada por los integrantes del semillero SCUA: Orion-UIS (Ver Figura 2).

Figura 2: Mision Orion ULS - LASC 2022

ROCKET CHALLENGE

Nota. Imégenes extraidas del evento LASC 2022 (integrantes del semillero SCUA y parche
de la misién Orion UIS).

2.1.1 Planteamiento de la mision

El desafio espacial latinoamericano Latin American Space Challenge - LASC
es una competencia con fines académicos y experimentales que busca motivar a sus partic-
ipantes en la incursion de las ciencias aeroespaciales, mas especificamente en el desarrollo
de cohetes sonda y satélites experimentales. El desafio tiene como objetivo el lanza-
miento de cohetes y el desarrollo de satélites en diferentes categorias, buscando la unién
de ambos retos al integrar el satélite como carga util del cohete. Las diferentes categorias
del desafio de coheteria, se diferencian por dos pardametros bésicos, el tipo de propulsion
(combustible sélido, liquido o hibrido) y el alcance del mismo (0.5Km, 1Km o 3Km), por
otro lado, las categorias de satélites se diferencian por su tipo de implementacion (satélite
enlatado o satélite tipo cubo)[LASC, 2022].

El Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial - SCUA, a través de la mision
Orion - UIS, integra una cantidad de 18 personas, dentro de las cuales participan es-
tudiantes de ingenieria electronica, ingenieria mecanica, ingenieria de sistemas y disefio
industrial. Inicialmente se asignan subgrupos con roles especificos acorde a las necesidades
de los subsistemas ilustrados en la Figura 1. De alli, se busca generar una integracion

multidiscilplinaria en el diseno, implementacion y validacion del cohete Orion UIS.

En ese orden de ideas, los subsistemas de la mision se presentan a continuacién.
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e Subsistema de propulsion

Este subsistema es el encargado de producir el empuje necesario para que la estruc-
tura del cohete, donde estan contenidos los deméas subsistemas, ascienda hasta la al-
tura deseada. El combustible, fabricado a base de KNO3 y Sorbitol[Olde et al., 2019],
se compone de tres granos propulsores, estos son fundidos y moldeados a la geo-
metria de la camisa del motor con moldes cilindricos fabricados en impresién 3D.
Los granos son cubiertos por cartéon y ubicados en una estructura que los sostiene
de forma lineal, separados entre si por dos juntas téricas. Finalmente, la estruc-
tura lineal que contiene los granos se encaja dentro de la camisa térmica de acero
inoxidable, y con la ayuda de una junta atornillada (Bulkhead) y sellos herméticos
se asegura una correcta compresion dentro del motor. La tobera, una de las partes
fundamentales en el funcionamiento del motor, es la encargada de acelerar los gases
producidos por la combustién que estan almacenados en la recamara de combustion
y su funcién es optimizar el empuje que entrega el motor y direccionar el cohete
sonda verticalmente. La composicion del subsistema de propulsién se puede obser-

var en la Figura 3.

Figura 3: Subsistema de propulsion - composicion del motor
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Nota. Figura extraida del subsistema de propulsion de la misién Orion UIS en la que
se presentan las 5 piezas principales que componen al motor, su forma estructural y su
ensamble dentro del cohete.

e Subsistema de estructura

La estructura del cohete sonda Orion UIS, es el subsistema donde se contienen los
demds subsistemas que conforman el proyecto, su diseno busca generar firmeza y
resistencia en la estructura, de modo que se asegure rigidez y estabilidad del co-
hete sin perder de vista los parametros aerodinamicos que el vuelo demanda. El
diseno fue realizado en base a la metodologia Design for Manufacturing and
Assembly - DMA[Shao et al., 2012], la cual tiene como objetivo cumplir con los
requerimientos mecéanicos, aerodinamicos y de confiabilidad, garantizando procesos

de fabricacion disponibles y un ensamblaje rapido y seguro.
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Para facilitar el acople de los subsistemas, el disenio y fabricacién de la estructura
se hace de forma modular, adaptando cada seccién con base a las condiciones de
funcionamiento que debe tener cada subsistema. Las secciones dentro de la estruc-
tura se dividen en: subsistema de recuperacién, subsistema de carga 1til (CanSat)
y subsistema aviénica [SCUA, 2022b] .

Figura 4: Subsistema de estructuras - partes del cohete Orion UILS
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Tal como se observa en la Figura 4, la estructura del cohete Orion - UIS se
compone por el extremo conico llamado ojiva, las tres secciones que componen el
cuerpo del cohete, los tres anillos de acoplamiento mostrados en la Figura 5 que
unen el cuerpo del cohete con el motor, la cubierta del motor donde va contenido el
mismo, el Rack interno donde se encaja la carga 1til, el subsistema de recuperacién
y el subsistema de aviénica [SCUA, 2022b].

Figura 5: Subsistema de estructuras - sistema de acoplamiento
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Nota. Figura extraida del subsistema de estructuras de la misiéon Orion UIS en la que se
exhiben las 2 piezas de soporte internas, donde va contenida la avidnica y la carga 1util,
y las piezas mecéanicas que acoplan la estructura del cohete.

e Subsistema de carga til

Tal como se mencioné previamente, el desafio latinoamericano de coheteria LASC
tiene el objetivo de motivar a los participantes a desarrollar y lanzar un cohete que
tenga como carga tutil un satélite, por ende, y conforme a la mision que el equipo del
semillero SCUA desarrolla frente a la competencia, se propone llevar como carga ttil

un satélite tipo CanSat desarrollado por integrantes del mismo equipo. El satélite
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tipo CanSat, se disena con el objetivo de recopilar informacién sobre variables at-
mosféricas presentes en la zona de lanzamiento, tales como: presion atmosférica,
temperatura, niveles de particulas por millones de compuestos organicos volatiles,
humedad, diéxido de carbono, monoéxido de carbono, nitrégeno, diéxido de car-
bono y amoniaco. La eyeccion del satélite se controla por medio del subsistema de
avionica, detectando el momento preciso en el que el CanSat debe ser expulsado
del cohete y a través de su sistema de alas inspirado en las aves, para planear y
extender la duracion de su descenso de manera que le permita sensar y procesar
informacion de las variables mencionadas para asi desarrollar perfiles atmosféricos
verticales que permitan un posterior estudio de las condiciones atmosféricas de la

zona. En la Figura 6, se puede visualizar el concepto del mismo.

Figura 6: Carga util - satélite tipo CanSat

(a) Estructura de CanSat. (b) Estructura de CanSat - vista interna.

Nota. Figura extraida del subsistema de carga 1til de la misiéon Orion UIS en la que se
puede observar el prototipo estructural interno y externo del satélite tipo CanSat que
estara contenido en el cohete como cargar 1til.

e Subsistema de estacion terrena

Uno de los objetivos de la mision es visualizar en tiempo real el estado de los sub-
sistemas que componen al cohete sonda y a su vez monitorear la etapa de la misién
en la que se encuentra el mismo. De alli, surge la necesidad de generar una interfaz

grafica que permita visualizar dicha informacion.

Acorde a la necesidad previamente mencionada, se da la posibilidad de establecer
alianzas y vinculos entre diversos trabajos de grado, caso que se presenta en la
ejecucion de la misién Orion UIS, dado que, se trabajara en conjunto al proyecto
de grado Diseno e Implementacion del front-end y back-end de una plataforma IoT
para recepcion, registro y visualizacion de los datos de telemetria y del payload del
cohete sonda de combustible solido Orion del Semillero de Coheteria ULS Aeroespa-

cial, desarrollado por Ana Marfa Sanchez Castillo y Laura Nathalia Pinto Campos,
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estudiantes de ingenieria electronica de la Universidad Industrial de Santander, ya
que, el subsistema avidnica abordado en el presente trabajo de grado proveera la
informacion y los pardmetros necesarios para la construccién de la plataforma IoT

desarrollada por las estudiantes.

Figura 7: Descripcion del subsistema de estacion terrena
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Nota. Figura adaptada del subsistema de estacion terrena de la misién Orion UIS en la
que se muestra el diagrama general de conexién entre la electrénica presente en el cohete
y la interfaz grafica ubicada en tierra disenada por los autores del proyecto Disenio e
Implementacion del front-end y back-end de una plataforma loT para recepcion, registro
y visualizacion de los datos de telemetria y del payload del cohete sonda de combustible
solido Orion del Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial.

La estacién terrena basa su funcionamiento en el uso de dispositivos electronicos,
principalmente de un microcontrolador, el cual, establece comunicacién a través de
un radioenlace punto a punto con el cohete y proporciona los datos recibidos al

servidor local a través del puerto serial utilizado por el microcontrolador.

2.2 Orion UIS - Subsistema de avidnica

La finalidad del presente trabajo de investigacion es desarrollar un prototipo de tarjeta
electrénica capaz de llevar a cabo el correcto sensado de variables fisicas, transmitir en
tiempo real los datos obtenidos por los dispositivos electrénicos que la componen, contro-
lar la eyecciéon del sistema de recuperacion y de la carga ttil; mediante una arquitectura
disenada para resistir a las condiciones del lugar de lanzamiento y requerimientos propios

de la misién.

En ese sentido, se busca desarrollar un algoritmo de control para los dos eventos que
la etapa de recuperacién requiere, dicho algoritmo sera el encargado de detectar el mo-

mento preciso, en el cual, se deben desplegar cada uno de los paracaidas seleccionados.
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El algortimo debe ser confiable, ya que para el éxito de la mision es indispensable el co-
rrecto despliegue de los paracaidas en el momento adecuado. La avidnica o computadora
de vuelo, a través de dicho algoritmo y en conjunto con las etapas que la componen, se

encarga de cumplir con estos requerimientos.

Asimismo, se tiene como objetivo sentar bases de innovacién para que se de origen
a nuevos trabajos de investigacion sobre la coheteria, tanto a nivel universitario como
por parte de la comunidad cientifica local, ya que, actualmente es dificil el acceso a re-
gistros confiables sobre mediciones de variables atmosféricas y propias de un cohete sonda
durante una mision de lanzamiento. Se espera que, con base a lo registrado en el pre-
sente trabajo de investigacion, se continie trabajando en hacer mas robusto el sistema
planteado con el fin de obtener resultados mas exactos, o dar un paso més alla y expandir

los objetivos de la mision agregando mas dispositivos o nuevas tecnologias.

Finalmente, la solucién propuesta por parte de los integrantes del subsistema de
avionica, da origen al presente trabajo de investigacion, que en conjunto al grupo de
investigacion CEMOS y el Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial - SCUA, buscan
brindar apoyo en la solucién de la problematica entorno a la misiéon Orion UIS y asi rep-
resentar a la Universidad Industrial de Santander y Colombia en la competencia llevada
a cabo los dias 05, 06 y 07 de agosto del ano 2022 en la ciudad de Tatui, Brasil.
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3 Marco conceptual

3.1 Coheteria experimental

Se entiende por coheteria experimental a la préactica cientifica que permite la imple-
mentacién de proyectos de investigacién entorno al desarrollo de cohetes sonda a pequena,
mediana y gran escala [Suta et al., 2020]. La coheteria experimental remonta sus inicios
a los anos 50, donde las grandes potencias mundiales al ver el alcance que se podia tener
al desarrollar esta préactica, se incursionan en la famosa carrera espacial logrando asi

grandes hitos en las ciencias aeroespaciales a nivel mundial [Pena and Mora, 2010].

Es posible pensar que Colombia al ser un pais en desarrollo no haya tenido aportes en
las ciencias aeroespaciales o incluso en la coheteria experimental, sin embargo, personajes
como Isaias Moreno Moncada pionero nacional en coheteria en los anos 60, instituciones
como la Universidad San Buenaventura, la Universidad de Los Andes con su alianza en el
lanzamiento del cohete sonda AINKAA 1 o la Fuerza Aérea Colombiana, demuestran todo
lo contrario al ser pioneros y protagonistas en la coheteria experimental y en el desarrollo e
innovacién aeroespacial del pais [Bolivar and Sabogal, 2011]. Por otro lado, en Colombia
también se han presentado desarrollos aeroespaciales a gran escala en el area de satélites
con propésitos académicos, como la mision del satélite Libertad 1 desarrollado por la
Universidad Sergio Arboleda logrando permanecer en érbita [Olarte and Sanjuédn, 2013],
o el satélite FACSAT-1 desarrollado por la Fuerza Aérea Colombiana, el cual, fue puesto
en oOrbita en el ano 2018 y adin se mantiene alli. Lo anteriormente mencionado soporta
el interés de los semilleros de investigacién, entidades gubernamentales y privadas en el

avance tecnologico.

La coheteria experimental se ve fuertemente ligada a los cohetes sonda los cuales,
segin la NASA, son asi llamados por la analogia utilizada en aplicaciénes nauticas re-
firiendose a la accién de medir[Marconi, 2004]. Los cohetes sonda son vehiculos que tienen
misiones académicas o cientificas, su duracion depende de la altura objetivo y puede ser
de 1 hasta 30 minutos, tiempo que para aplicaciones de organizaciones como la NASA es
mas que suficiente y son consideradas como oportunidades tinicas para realizar pruebas

de instrumentos o futuros avances tecnoldgicos [NASA, 2004].

La Figura 8 describe el perfil de vuelo que un cohete sonda realiza en un lanzamiento
exitoso y para lograrlo, los cohetes sonda experimentales se componen de 5 subsistemas
bésicos: subsistema de propulsién, subsistema estructural, subsistema de avidnica, sub-

sistema de carga 1til y subsistema de recuperaciéon (ver Figura 1). Cada uno de los
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Figura 8: Perfil de vuelo descrito por un cohete sonda experimental
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Nota.  Representacion grafica del perfil de vuelo de un cohete sonda exprimen-
tal. Basado en: [Marconi, 2004]. What is a Sounding Rocket?. Pégina web,
https://www.nasa.gov/missions/research /f_sounding.html.

subsistemas cumple con una funcién especifica dentro del perfil de vuelo, a continuacion
se describe brevemente cada uno de los subsistemas y sus componentes fundamentales.
Por otro lado, los cohetes sonda se pueden clasificar segiin su tipo de propulsién ya que,
se pueden encontrar cohetes sonda de combustible sélido, liquido, hidrdaulico o hibrido,
siendo los cohetes de combustible sélido e hidréulicos los mas utilizados en la coheteria
experimental, por lo cual, el foco de estudio en el presente trabajo se enfoca en los cohetes

sonda de combustible solido.

e Subsistema de propulsién: Es el subsistema encargado de proporcionar la sufi-
ciente fuerza de empuje que la misién requiere. Esto se da, a través de un proceso
de combustién en la recamara interna del motor, en donde se produce un alto flujo
de particulas sélidas, las cuales, al salir a tan alta velocidad, producen un inter-

cambio de energia que resulta finalmente en el movimiento de la masa total del
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cohete a través del aire y del espacio. Las particulas solidas eyectadas hacen parte
del grano que conforma el combustible y sin ellas no podria ser posible la fuerza
producida. La duracién del proceso de combustion es la cantidad de tiempo que

existan particulas al interior del motor [Huth et al., 1958].

e Subsistema de avidnica: Se denomina cerebro de la mision al subsistema de
avionica, dado que, una vez el cohete sonda se establece en el riel de lanzamiento
sin contacto externo alguno, la unica interaccion de este sera a través de la co-
municacién existente entre los subsistemas generada por el subsistema de avidnica.
Este se encarga de asegurar la toma de mediciones, procesar informacién, almace-
nar informacion requerida, realizar accionamientos cuando sea necesario, asegurar
un correcto despliegue del sistema de recuperacion y localizar el vehiculo una vez
ha aterrizado. La cantidad de tareas del subsistema avionica puede variar segin la

misién que se esté llevando a cabo.

e Subsistema de estructuras: Las funciones del subsistema de estructuras se basan
en asegurar un correcto acople de los demds subsistemas al cohete. A partir del
diseno y planeacion, se encargan de envolver y fijar cada subsistema en su corres-
pondiente lugar dentro del cohete, ademés de proteger y sostener cada componente
del mismo. Por otro lado, este subsistema es el encargado de brindar las condiciones
aerodinamicas pertinentes que resulten en el éxito del vuelo del cohete teniendo en
cuenta puntos criticos como el centro de masa y centro de presiones del cohete sonda
|Garino et al., 2009].

e Subsistema de carga util: Es el tnico subsistema totalmente independiente del
cohete, sin embargo, normalmente su desarrollo requiere un nivel de complejidad
mucho mas avanzado, pues en teoria, la carga ttil es el epicentro de la mision y el

objetivo del cohete sonda es transportar la misma al lugar que se requiere.

e Subsistema de recuperacién: Es el encargado de asegurar éxito en la misién,
pues a partir de la recuperacién del cohete sonda es posible determinar dicho factor
de evaluacién de una mision. Dependiendo de los objetivos de la misién, el sistema
de recuperacién puede componerse de 1 o 2 paracaidas que cumplen diferentes fun-
ciones en la etapa de recuperacion. Este subsistema es el encargado de dimensionar
la cantidad y el tamano de dichos paracaidas, también de seleccionar los mecanis-
mos de eyeccion de los mismos, tarea que se ejecuta en conjunto con el subsistema

de avidénica y el subsistema de estructuras.
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3.2 Avionica

El término avidnica hace referencia a cualquier sistema presente en el cohete, el cual
dependa de elementos electrénicos para garantizar su funcionamiento [Collinson, 2013].
Los primeros desarrollos de avionica fueron hechos para funcionar eficientemente en un
solo tipo de vehiculo de lanzamiento, bien fueran cohetes de combustible sélido, liquido
o hibrido, haciendo poco eficientes los disennos dada su poca adaptibilidad. EIl foco
central en el diseno de sistemas de avidnica en la actualidad, consiste en desarrollar
nuevos prototipos capaces de adaptarse eficientemente a los diferentes tipos de cohetes

que existen, soportando de una mejor manera el cambio generacional de la tecnologia

[KAWASE et al., 2008].

La avidénica es indispensable en el sistema de un cohete, ya que, es la encargada de
llevar a cabo tareas de suma importancia, como incluir giroscopios y acelerémetros para
medir el movimiento angular y lineal del cohete, incorporar sensores para medir la altura
y variables atmosféricas, llevar a cabo envio de informacion usando tecnologia de comu-
nicacién como radiofrecuencia y ejecutar los accionamientos requeridos durante la mision
[Collinson, 2013].

Las etapas escenciales que tiene la avidénica en un cohete se pueden ver en la Figura
9, dichas etapas varian segun el tipo de cohete que se quiera disenar y los requerimientos
de vuelo que deba cumplir el mismo durante la mision. Cada etapa cumple funciones
diferentes en la avidnica, pero dependen entre si para el correcto funcionamiento del

sistema general, estas se definen como:

1. Recepcion de datos: El primer requisito establece que el sistema de avidénica debe

recibir comandos de la estacion terrestre en tiempo real y ejecutarlos en el cohete.

2. Control: El segundo requisito indica que el sistema debe controlar el cohete de

forma auténoma.

3. Adquisicion de datos: El tercer requisito es adquirir datos de sensores en el cohete

y almacenarlos para transmitir la informacion seleccionada de vuelta a tierra.

Colombia cuenta con un escaso desarrollo en sistemas de avidénica profesional, pues los
unicos desarrollos que se presentan son a nivel educativo por parte de las universidades
mas importantes del pais, un ejemplo, es el desarrollo de la aviénica Sitmple-1 Cansat,
presente en el cohete de potencia media desarrollado por la Universidad EAFIT en co-

laboracién con la Universidad de Texas de San Antonio [Botero et al., 2017].
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Figura 9: Funcionamiento general de computadoras de vuelo
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Nota. En este diagrama se describe el funcionamiento general de las etapas de adquisicion
de datos, sistemas de control y estacién terrena presente en la aviénica del cohete sonda
durante un vuelo.

Para desarrollar con éxito cada subsistema de la avidnica, estos se dividen en etapas
especificas, las cuales, incursionan a detalle en cada elemento electronico implementado,
asi como su funciéon dentro de la aviénica. Sin embargo, cabe recalcar y enfatizar que
todas las etapas hacen parte de la aviénica, y si bien, pueden ser tratadas o disenadas de
forma independiente, estan conectadas entre si. Es posible encontrar una estructura de

etapas que puede llegar a coincidir en la gran mayoria de misiones aeroespaciales:

e Etapa de procesamiento y control: Encargado de servir como puente para
comunicar todos los elementos electronicos que conforman la avidnica del cohete,
ademas de procesar los datos de cada etapa y controlar las acciones especificas. Se

compone de:

— Microcontroladores o microprocesadores: Encargados de ser el eje cen-
tral de la avidonica. El microcontrolador o microprocesador es el tinico dispos-
tivo electrénico que tiene comunicacién directa con todas las etapas, para ello
emplean ”protocolos de comunicacion”, los cuales son indispensables para

la transferencia de informacién entre dispositivos electrénicos [Garcia, 2014].
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Los protocolos de comunicaciéon méas usados en microcontroladores son: SPI,
I12C y UART. La tecnologia usada por dichos protocolos consiste en buses de
datos, usados para sincronizar las transmisiones de informacion entre disposi-
tivos usando o no ciclos de reloj. La transmision puede ser bidireccional, es
decir, que se envian datos en ambos sentidos entre emisor y receptor o direc-

cional que solo permite enviar datos en una tnica direccion.

— Senales de control: Son aquellas senales cuya funcion es activar circuitos
electronicos pertenecientes a la avidénica una vez sean requeridos, dichos cir-
cuitos necesitan de una senal de entrada para activarse y ejecutar el ac-
cionamiento demandado segun la etapa de vuelo. Entre las senales de control
se destaca la senal de apogeo, la cual hace referencia a un concepto clave den-
tro de la coheteria. El apogeo es el punto mas alto que alcanza el cohete antes
de empezar su descenso [Sierra Gamboa et al., 2019], una vez llegado a dicho
punto el microcontrolador debe ejecutar una accién de control como respuesta
para dar inicio a la siguiente etapa de vuelo y ejecutar los accionamientos

necesarios para ello.

e Etapa de adquisicion de datos y periféricos:

— Sensores: Los sensores son todos aquellos dispositivos electrénicos que cuenta
con una propiedad sensible a una magnitud del medio y varian con un valor
de proporcionalidad conocido siempre que cambia dicha magnitud. Existen
diversos tipos de sensores segun la variable que se desee medir y el uso de
cada uno depende de las necesidades que se requieran y las condiciones en las
que se vayan a utilizar. Dentro de los sensores que se usan comunmente en
los proyectos de coheterfa se destacan: Unidades de medicién inercial(IMU),
velocimetros, barometros, altimetros, GPS y sensores medidores de calidad del

aire.

— Almacenamiento: Son dispositivos que almacenan informacion digital como
imagenes, programas o archivos. Comunmente en proyectos de coheteria se
usan las memorias MicroSD, las cuales cuentan con capacidad de almace-
namiento entre 1 GB hasta 64 GB, ademas, ofrecen alta compatibilidad dada

la facil conexion por medio de los protocolos estandares de comunicacion.

— Actuadores: Encargados de recibir senales de control por parte del micro-
controlador y accionar el mecanismo que corresponda para ese instante. Los
MOSFET, usados como interruptores, son un claro ejemplo de actuadores,

pues, su funcionamiento permite controlar el flujo de corriente a través de sus
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terminales aplicando una tension de entrada en la terminal de compuerta del

mismo.

— Indicadores visuales y auditivos: FEncargados de indicar el estado de
funcionamiento de los dispositivos que conforman la misién, son indispensables
para la ejecucién de misiones aeroespaciales. Un ejemplo son los buzzer, los
cuales son dispositivos electronicos que pueden llegar a reproducir tonos de
sonidos entre rangos de 1.5 Hz a 2.5 kHz dependiendo de la frecuencia de

entrada.

e Etapa de Comunicaciones:

Las comunicaciones estdan compuestas por dos partes separadas que se comunican
entre si, la ensamblada al cohete que se encarga de leer las variables y la parte de re-
cepcion de datos ubicada en la estacién en tierra que recibe los datos en tiempo real.
Normalmente, el enlace se establece a través de dispositivos de radio transceptores
que transmiten los registros de las variables medidas durante el vuelo por medio
de enlaces de radiofrecuencia establecidos en las bandas permitidas segin la loca-

lizacién geografica en la que se realice el lanzamiento [Garcia Cabana et al., 2018].

3.3 Algoritmos para deteccién de apogeo

El apogeo es el instante en el que un cuerpo alcanza la altura maxima generada por
una accién que produjo un empuje inicial, en este punto el cuerpo empieza a desacelerar
debido a la gravedad hasta volverse nula. A continuacién, la energia potencial gravita-

cional hard retornar al cohete, describiendo una trayectoria parabdlica [Shane, 2016].

La deteccién correcta del momento de apogeo durante el vuelo de un cohete, es de los
cometidos mas importantes en la misiéon y con mas dificultad debido a la alta exactitud
y precision que debe tener. Detectar el apogeo muy temprano tendra como consecuencia
el despliegue del paracaidas aun cuando la velocidad es muy alta, lo que va a provocar la
pérdida del cohete y del sistema de recuperacion, de la misma manera, detectar el apogeo
muy tarde provocaria que el despliegue de los paracaidas no se ejecute en el momento
indicado para lograr estabilizar el cohete y este quede en caida libre a una velocidad
constante y segura. A continuaciéon se describen los diferentes métodos tutiles para la

deteccion de apogeo.

e Metodo 1: Diferencia de alturas

Haciendo uso del valor de altura calculado mediante la ecuacién barométrica (ecuacion

6) a través del sensor barométrico, se puede determinar el apogeo del cohete rea-
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lizando el calculo de la diferencia de alturas entre el valor actual y el anterior, de
esta manera, en el instante que la diferencia de alturas cambia de ser un valor posi-
tivo a negativo, se puede afirmar que el cohete ya ha pasado por su punto de altura
maxima y se encuentra en bajada. Para proporcionar un alto nivel de confianza,
es necesario buscar mas de un solo punto de datos de altura que sea menor que
el punto anterior. Ademas, se necesita mantener un historial de puntos de datos
de altura, lo cual asegure redundancia en la deteccién del apogeo. Este método
requiere de una gran capacidad de memoria y computacion, sin embargo es uno de
los mas efectivos y se puede ver limitado a la sensibilidad del sensor y su ubicacion

ante altas fuentes de viento.

o Método 2: Media cuadrdtica de aceleractones

Se sabe que en el apogeo el cohete tendera a quedar suspendido en dicha posicion
durante un corto periodo de tiempo, lo cual asegurara que en ese instante el cohete
tendrd aceleracion aproximada de 0 [m/s2] en cada uno de sus ejes, permitiendo
deducir que en dicho instante el cohete se encuentra en el punto de altura maxima
[Shane, 2016]. Tal como se menciond, este método requiere del célculo de acele-
racion en los tres grados de libertad, pues, este tipo de lanzamientos describen un
comportamiento impredescible, de esta manera se asegura que el calculo realizado
sea confiable. Con esto en mente, la aceleracién total se determina de la siguiente

manera.:

Atotal = \/A%*Az*Ag (1)

Donde, A,, A,y A,, hacen referencia a las 3 componentes de aceleracion.

e Método 3: Deteccion de apogeo con acelerometro y barémetro

Para ser lo mas preciso posible se implementan los dos métodos de deteccion de
apogeo para que funcionen en conjunto. El sistema se puede implementar tal que
con la aceleracién cercana a 0 [m/s2] empieza a observar la altitud en el barémetro.
Cuando disminuya, se habra detectado el apogeo. Este método permite tener re-

dundancia en la deteccion del apogeo.

e Método 4: Deteccion manual

Consiste en enviar un comando de activacién manual desde la estacién terrena para
activar inmediantamente el sistema de eyeccion. Este es un método enfocado en la
seguridad del vehiculo, dado que, a una altura muy alta es imposible para la vista

del ser humano reconocer el punto de altura mas alto alcanzado.
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4 Descripcion del sistema

Basados en el marco conceptual descrito previamente, en las caracteristicas del reto
internacional LASC 2022, en los objetivos y las necesidades que como equipo participante
se plantearon, se establece una serie de requerimientos técnicos tanto de software como de
hardware en torno al desarrollo de la aviénica para el cohete Orion UIS. En consecuencia,
se define la arquitectura requerida para el sistema, se identifican los subsistemas y las
diferentes etapas indispensables que lo componen con el fin de establecer una secuencia
de validacion individual por etapa que permita finalmente acoplar un sistema embebido

robusto y totalmente funcional.

4.1 Requerimientos técnicos del sistema

La construcciéon de un sistema de avidénica robusto y funcional requiere un andlisis
previo que permita definir los requerimientos técnicos de software y hardware, para asi,
elaborar una arquitectura general del sistema. Por ello, a continuacion se describen los

requerimientos para la avidnica del cohete sonda Orion UIS.

4.1.1 Requerimientos de Hardware

Para establecer los requerimientos de hardware es necesario tener en cuenta los difer-
entes posibles eventos y condiciones que se puedan presentar antes, durante y después del
vuelo del cohete sonda, dentro de los cuales se encuentran, condiciones climéticas del lugar
de lanzamiento descritas en Mision Orion UIS - LASC 2022 y condiciones estruc-
turales establecidas por el subsistema de estructuras mencionadas en Planteamiento de
la misién. Por otro lado, es indispensable tener en cuenta las condiciones tedricas men-
cionadas en el Marco conceptual en cuanto a las variables fisicas necesarias a medir.

Los requerimientos de hardware para el subsistema de avionica son:

1. Dimensiones maximas: 130x50x70 [mm].

2. Rango térmico de operacién: -40[°C] y 60[°C].

3. Rango de presién atmosférica: 1013.25 [mbar| - 540 [mbar].
4. Rango de peso: 250 [gr] - 700 [gr].

5. Procesamiento: Alta capacidad de procesamiento y memoria por parte del mi-

crocontrolador.
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6. Acople de etapas: El diseno debe permitir integrar la antena para la etapa de
comunicaciones, la bateria LiPo y la facil salida de cables para el sistema de recu-

peracion.
7. Dispositivos: Escoger sensores con alta resolucién y velocidad de respuesta.

Los requerimientos [1] y [4] se establecen bajo la comunicacién entre los equipos de
los subsistemas de estructuras y avidénica. Por otro lado, los requerimientos [2] y [3] se
establecen bajo el estudio de la zona de lanzamiento mencionada en Planteamiento de
la misién. Finalmente, los requerimientos [5], [6] y [7] son establecidos por el equipo
del subsistema de avionica basado en el analisis previo a la integracion de las diferentes

etapas.

4.1.2 Requerimientos de Software

Los requerimientos de software se establecen a partir de las necesidades encontradas
basando su estudio en las condiciones del evento, enfocando el analisis en la categoria de 3
Km de apogeo en la cual se participa, esta se encuentra descrita en Misién Orion UIS
- LASC 2022. Adicionalmente, las actividades necesarias para el éxito de la mision
planteadas y extraidas del Planteamiento de la mision y del Marco conceptual.

Las actividades que establecen los requerimientos de software son:
1. Operar a alta frecuencia de muestreo en la toma de datos proveniente de los sensores.

2. Programar algoritmo de cddigo sencillo y robusto que permita una alta velocidad

de procesamiento por parte del microcontrolador.
3. Establecer algoritmo confiable para la deteccion de apogeo.

4. Disenar radioenlace entre transmisor y receptor en banda de frecuencia de 433 MHz

que alcance una distancia minima de 3 Km.

5. Realizar lecturas y escrituras a alta velocidad haciendo uso de los diferentes proto-

colos de comunicacién serial.
6. Almacenar datos provenientes de los dispositivos que componen la avidnica.

7. Definir las respectivas interrupciones por hardware y software a través del algoritmo

establecido.

8. Transmitir en tiempo real una trama de datos codificada desde el transmisor hacia

el receptor.

9. Asegurar recepcién en estaciéon terrena de la trama de datos.
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4.2 Solucién propuesta
4.2.1 Arquitectura general planteada

Acorde a los requerimientos presentados, los cuales fueron establecidos por los dife-
rentes posibles eventos y condiciones que se puedan presentar para llevar a cabo la mision,
desde el subsistema de avidénica se plantea una solucién robusta y confiable que supla
dichas necesidades. Inicialmente, se parte del disenio de la arquitectura general para el
subsistema de avidnica, en donde se acoplan las soluciones propuestas por el equipo en
torno a cada uno de los subsistemas y etapas de la misién. La arquitectura general se

muestra en la Figura 10.

Figura 10: Arquitectura general del Subsistema de Avionica
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Nota. Este diagrama representa la arquitectura general de la avidnica que conforma al
cohete sonda, donde se muestra la electronica principal contenida y los protocolos usados
para comunicarse.

De la Figura 10 se pueden identificar los subsistemas de la avidonica, adicionalmente,

algunas de las etapas que son especificadas a detalle en la Figura 11.
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Se parte de las variables fisicas identificadas para satisfacer las necesidades de la
misiéon, dentro de ellas se encuentran variables externas y propias del cohete sonda. Pos-
teriormente, a través del subsistema de procesamiento y control, dichas variables fisicas
son medidas, procesadas y analizadas para la toma de decisiones por parte de la etapa
de control. En paralelo, la informacién procesada es almacenada localmente y transmi-
tida en tiempo real a través del subsistema de telemetria hacia la estacion terrena, alli,
la informacién es visualizada graficamente y analizada por parte del operador en tierra,
quien también tendra la posibilidad de ejecutar tareas importantes como la activacién del
sistema de recuperacién remotamente. Finalmente, es preciso identificar en el diagrama
la seccion de electronica redundante, alli se dispone de un sistema electrénico tipo COTS,
verificado y programado por una empresa validada en el area. Este dispositivo tiene la
funcion de asegurar éxito en la misién en caso de que la electronica disenada presente

fallos o errores.

4.2.2 Arquitectura por etapa especifica

El diagrama mostrado de la Figura 10 ilustra de manera general el concepto que se
requiere implementar como solucién al problema. Para tal objetivo, se divide el trabajo
en etapas especificas, las cuales se pueden visualizar en el diagrama que se ilustra en la

Figura 11.

Figura 11: Arquitectura por etapa especifica

AVIONICA A BORDO ESTACION TERRENA
BATERIA LiPo 2200mAh 11.1V ALTMENTACION SALIDA DE PUERTO USE
3.av 3.3v 3w 3.3V 5v
v ¥ ¥
) | ESP32-WROQM-32D | z g | ARDUIND NAND ==

4 = 22
E IIQC J‘ . a ] $EPI E §
H | TE MS5611 | | SALIDA PYRO 1 |< e o LoRa RA_02 S¥1278 433MHz g%
E - iIZC UART E |
5 | sPr | BNDO55 | | SALIDA PYRO 2 I. = $
: g
§ | UBLOX NEO-6M | | SALIDA TVC I 8 VISUALIZACICN TERRESTRE
o

¢5PI v
LoRa RA-02 S¥1278 433MHz
()& oe roreNeIA E. DE PROCESAMIENTO E. DE SENSADO [ JE. DE CONTROL E. DE ALMACENAMIENTO [ )E. DE TELEMETRIA [[)E. DE VISUALIZACION

Nota. Este diagrama representa la arquitectura especifica de la avionica que conforma al
cohete sonda, donde se identifican los elementos de cada etapa y sus conexiones internas.
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Del diagrama mostrado en la Figura 11 es posible identificar cada una de las etapas
tanto de la avidnica a bordo como de la estacion terrena. Se hablard més a detalle de

cada una de estas etapas a lo largo de esta seccién.

Las Tablas 1 y 2, muestran un resumen de los dispositivos electrénicos preseleccionados
y la seleccion realizada para cada item de la avidnica a bordo del cohete y de la estacion
terrena. La justificacion de la seleccion realizada se brinda a lo largo de la presente seccion

para cada etapa especifica.

Tabla 1: Tabla de seleccion de dispositivos electronicos para avionica a bordo

Seccion Item Opciones Seleccion

BMP280/390

TE MS5611 TE MS5611
N/A

Presién

BMDP280/390

TE MS5611 TE MS5611
N/A

Temperatura

BMP230/390

TE MS5611 TE MS5611
N/A

Altitud

GPS U-Blox 6M

GPS U-Blox M8N GPS U-Blox 6M
Family GPS LX

GPS

Antena GPS Antena Ceramica Antena Ceramica

Avidnica MPUG6050

LMS9DS1 BNOO055
BNO055

IMUs

ESP32-WROOM-32D

STM32F401 ESP32-WROOM-32D
ATMEGA328P

Microcontrolador

CC1200EMK-868-930
Moédulo  Transceptor | T,oRa RA-02

RFM95W

3. LoRa RA-02

P e E i e A P Rl e R e

Radio

Antena Radio 1. Antena 3dBi 433Mhz Antena 3dBi 433Mhz

Tabla 2: Tabla de seleccion de dispositivos electronicos para estacion terrena

Seccion Item Opciones Seleccion

. ESP32-WROOM
. STM32H743
. ATMEGA328

Microcontrolador ATMEGA328

. CC1200EMK-868-930
. Médulo Transceptor REM95W
. LoRa RA-02

Estacién Terrena

Radio LoRa RA-02

W DN | W[ DN —
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1.

Etapa de Potencia

La etapa de potencia es la encargada de suministrar la energia necesaria para cada
dispositivo que compone la avionica y la estacion terrena. Para escoger la mejor
opcion y la cual se adapte a las necesidades del sistema se debe realizar un anélisis de
consumo energético (ver Tabla 3) y de las condiciones eléctricas que cada dispositivo
requiere, especialmente para el caso de la avidénica a bordo, pues, al ser un sistema
totalmente aislado e independiente se debe asegurar que la fuente de energia sea
suficiente para todo el sistema durante el tiempo de vuelo presupuestado. Esta
etapa se divide en 3 diferentes apartados: seleccion de la fuente de energia para la
avionica a bordo, seleccion de los dispositivos reguladores de tension y seleccion de

la fuente de energia para la estaciéon terrena.

Tabla 3: Presupuesto energético acorde a los dispositivos seleccionados

Referencia del dispositivo ~ Voltaje O. [V] Corriente O. [mA] Cantidad Corriente subtotal [mA] Potencia consumida [mW]

ESP32-WROOM-32D 3,3 160 1 160 528
BINOO055 3,3 12,5 1 12,5 41,25
TE-MS5611 3,3 14 1 14 4,62
U-blox NEO-6M 3,3 45 1 45 148.,5
Transceiver LoRa Ra-02 3,3 120 2 240 396
SD Card adapter 5 40 1 40 200
Buzzer (pasivo) 3.3 32 1 32 105,6
Canal pirotecnico(pasivo) 3,3 40 2 80 132
Camaras ESPCAM OV2640 3,3 150 3 450 495
Servomotor Sg90 5 250 1 250 1250
Elementos pasivos 3 2,5 12 30 90
TOTAL - 853,4 - 1340,9 149061,35

Nota Aclaratoria. La tabla de presupuesto energético se realiza posterior a un analisis de
los dispositivos indispensables que hacen parte de la avidnica, por ende, la presente tabla
aborda todos los dispositivos una vez han sido seleccionados. La informacion alli abordada
fue extraida de las hojas de datos del fabricante de cada dispositivo (ver Apéndice F).

Para la seleccién de la fuente de energia para la avionica a bordo, se hace referencia
a la Tabla 4 y la Figura 12, en las cuales se ilustran las opciones comerciales pres-
eleccionadas. Su criterio de preseleccién se basé en el respectivo analisis técnico de
las mismas y adicionalmente, se cuenta con algunas de ellas en el espacio de trabajo

del semillero, lo cual facilitaria tiempos de validacién y costos totales.

En ese orden de ideas y acorde a la Tabla 3 de presupuesto energético para la
avidnica, se selecciond la bateria LiPo Zippy Compact - 2200 mAh - 3S
mostrada en la Figura 12(a), pues al tener una capacidad de 2200 mAh permite
suplir energéticamente a todos los dispositivos a bordo de la avidnica. De igual

forma, el voltaje proporcionado de 11.1[V] permite un funcionamiento 6ptimo en
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Figura 12: Baterias LiPo y Li-Ion preseleccionadas

(a) Baterfa LiPo (b) Baterfa li-ion 3000 (¢) Baterfa LiPo
2200 mAh - 3S mAh - 1S 1000 mAh - 2S

Tabla 4: Caracteristicas técnicas de baterias para la avionica a bordo

Parametro Zippy Compact LiPo Nano-Tech LiPo BRC 18650 Li-ion Unidades
Capacidad 2200 1000 3000 mAh
Voltaje 11.1 74 3.7 \Y%
Descarga 25C 25C 3C -

Peso 163 60 45 g
Dimensiones 75x35x18 T1x35x12 18*%67 mm

Conector entrada JST-XH XT-60 N/A -

Conector salida JST-XH XT-60 N/A -

la etapa de control de los circuitos de ignicién para el subsistema de recuperacion.
Finalmente, sus caracteristicas fisicas como el peso y dimensiones se ajustan per-

fectamente a los requerimientos mecéanicos y estructurales definidos en la seccién 4.1.

Una vez seleccionada la fuente de energia para la electronica a bordo del cohete
sonda, es necesario ajustar el nivel de tension de salida de la misma a los niveles
de tension requeridos por los demaéas dispositivos que componen la avionica, para
ello se definieron 2 salidas de 3.3[V] y 5[V] a partir de los 11.1[V] provenientes de
la bateria. El proceso de regulacion de tension se lleva a cabo a través del disposi-
tivo convertidor reductor (buck-converter) MP2307 mostrado en la Figura 13. Se
decidi6é dicho regulador de tension sobre los reguladores lineales LDO LM7805
y AMS1117 debido a su eficiencia y comportamiento frente a las condiciones re-
queridas, principalmente, por su principio de funcionamiento, lo cual causa que el
calor disipado por los reguladores lineales al ser resistivos sea un factor crucial que
no es viable en la aplicacion del sistema. Adicionalmente, los factores de seleccion

y caracteristicas mas relevantes del regulador MP2307 se encuentran en la Tabla 5.

La corriente de salida que se puede encontrar en la Tabla 5, es uno de los parametros

con mas relevancia en la seleccién del regulador de tensién, ya que, acorde a la Tabla
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3, solo el convertidor reductor MP2307 tiene la capacidad de soportar la corriente
que se precisa en la carga sin repercusiones como disipacion de calor a altas temper-

aturas y pérdida de eficiencia, como si ocurre con los otros dos reguladores lineales.

Figura 13: Regulador convertidor reductor

La estacion terrena presenta ventajas significativas en términos de la etapa de po-
tencia, pues, al requerir de un computador portatil para la visualizacion de datos
recibidos, la energia suministrada al microcontrolador seleccionado proviene direc-

tamente de dicho dispositivo de cémputo.

Tabla 5: Tabla comparativa - especificaciones técnicas requladores preseleccionados

Parametro LDO AMS1117 LDO LM7805 BC - MP2307 Unidades

Principio Resistivo (calor)  Resistivo (calor) Reactivo -
Tensién de alimentacién hasta 15 7 hasta 15 4.75 hasta 23 \Y
Tensién de salida 1.5 hasta 5 4.8 hasta 5.2 0.925 hasta 20 \Y
Corriente de salida hasta 1 hasta 1 hasta 3 A
Eficiencia (12V) - - 80 hasta 90 %o
Temperatura -20 hasta 120 0 hasta 125 -40 hasta 85 °C

Dimensiones 6.4x7x0.5 18.9x9.9x4.5 17x11x3.8 mm

2. Etapa de procesamiento

El procesamiento y gestion de la informacién llevado a cabo en la presente etapa se
realiza a través de un microcontrolador con las capacidades técnicas de satisfacer
cada requerimiento tanto de software como de hardware presentado en la seccién
4.1. En la Figura 14 se ilustran los microcontroladores presentados en la Tabla 1
los cuales fueron preseleccionados por el equipo para esta etapa. En la Tabla 6 se
presentan las principales caracteristicas técnicas de las 3 opciones de microcontro-

ladores.

Dentro de los requerimientos expuestos en la secciéon 4.1 y en torno a la seleccién
del microcontrolador, es necesario destacar la alta velocidad de procesamiento y

muestreo que se requiere en cuanto a software y de igual manera la capacidad de
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Figura 14: Microcontroladores preseleccionados

(a) ESP32-WROOM- (b) STM32F401 (c) Atmega328P-AU
32D

Tabla 6: Tabla comparativa - microcontroladores preseleccionados

Caracteristica ‘ ESP32 WROOM 32D STM32F401 ATMEGA328P Unidades
Procesador Tensilica Xtensa 32-bit LX6 ~ Arm Cortex M4 Atmel Microchip -
Numero de nicleos 2 1 1 -
Tecnologia de procesamiento 32 32 8 bits
Voltaje de alimentacion 3.3 3.3 5 \%
Frecuencia de reloj 40/160/240 84 20 MHz
Rendimiento 600 105 20 MIPS
Cantidad de GPIO’s 34 36 23 unidad
Wi-Fi 802.11n @ 2.4 GHz N/A N/A -
Bluetooth v4.2 BR/EDR y BLE N/A N/A -
ROM 458.752 (448KiB) N/A 1 KB
SRAM 532.48 (520KiB) 64 2 KB
Flash 4 0.256 0.032 MB
SRAM RTC 16 N/A N/A KB
ADC 12bits - 18 canales 12 bit - 10 canales 10 bits - 6 canales -
DAC 8bits - 2 canales N/A N/A -
SPI/I2C/12S/UART/USART 4/2/2/3/0 3/3/2/0/3 1/2/0/0/1 unidad

memoria que el microcontrolador ofrezca, es por ello que, los 2 ntucleos que ofrece
el ESP32-WROOM-32D, junto a la alta frecuencia de reloj de hasta 240 MHz,
la cantidad de periféricos, entradas, salidas y su tecnologia de 32 bits hacen que
sea la opcién més viable para el sistema. Por otro lado, los médulos ESP32, en
general, poseen una alta compatibilidad con diferentes entornos de desarrollo de
software como lo son principalmente: Arduino IDE y Platformio a través de Visual
Studio Code. Esto facilita a gran medida la consecuciéon de resultados y reduce

significativamente tiempos y posibles errores que se puedan presentar.

3. Etapa de sensado

Tal como se ilustra en las Figuras 10 y 11, las variables fisicas requeridas son:
temperatura, presion atmosférica, unidades inerciales del cohete sonda y posicion

geografica. A través de 3 diferentes mdédulos es posible realizar la medicién de las

variables previamente mencionadas.
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Figura 15:

Médulo Unidad de Medicién Inercial (IMU)

En la Figura 15 se presentan los médulos de medicion inercial presentados en
la Tabla 1, los cuales fueron preseleccionados por el equipo para medir las
varia-bles aceleracién, rotacién y campo magnético en los 3 ejes cartesianos.
En la Tabla 7 se presentan las principales caracteristicas técnicas de las 3 op-

ciones de unidades de medicion inercial.

Modulos de medicion de unidades inerciales preseleccionados

(a) BNOO55 (b) STM32F401 (¢c) MPU6050

Tabla 7: Tabla comparativa - sensores de unidades inerciales preseleccionados

Caracteristica BNOO055 MPU9250 LSM9DS1
Sensor Acelerémetro Girgscopio Magnetémetro | Acelerémetro Girdscopio Magnetémetro | Acelerémetro Giréscopio Magnetémetro
Tiempo de inicializacién 400 [ms] 100 [ms] 100 [ms]
Rango maximo +16[g) 2000[°/s] +2500[T] +16]g] 2000[°/s] +4800[T] +16[g] 2000[dps] +400[T]
Ancho De Banda 1000 [Hz) 523 [Hz] - 218 [Hz] 250 [Hz] - 119 [Hz) 119 [Hy) -
Resolucién 14 bits 16 bits 0.3[T] 16 bits 16 bits 15T /LSB 16 bits 16 bits 0.014T

Teniendo en cuenta las especificaciones de la Tabla 7 para cada moédulo pre-
seleccionado y los requerimientos especificos del sistema para la misién, se
destaca la necesidad de un alto ancho de banda, necesario para responder a
cambios rapidos en la medida obtenida por el sensor, en consecuencia, el an-
cho de banda de 523[Hz], junto con los rangos de medicién del acelerémetro
+16[g] y magnetémetro £2500[uT] hacen al médulo BNOO055 la opcién més
viable para ser seleccionada. Ademads, los médulos provenientes del fabricante
Adafruit son versatiles en el momento de establecer comunicacién con otros
dispositivos electronicos, dada la posibilidad de usar interfaces 12C, UART y

SPI para establecer comunicacion.
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o Modulo barométrico

Los moédulos de la Figura 16 incluyen los sensores de presién barométrica ttiles
para la medicién de las variables de temperatura, presion y altura presentadas
en la Figura 10. Estos mddulos fueron preseleccionados dado su uso comercial

y su respaldo bibliogréafico a través de internet. En la Tabla 8 se resaltan las

caracteristicas mas importantes de los sensores en cuestion.

Figura 16: Modulos de sensores barométricos preseleccionados

(a) MS5611

(b) BMP280

Tabla 8: Tabla comparativa - sensores de presion atmosférica preseleccionados

Caracteristica MS5611 BMP280 SB-100
Caracteristica de cada sensor Presién ‘ Temperatura Presién ‘ Temperatura | Presién ‘ Temperatura
ADC 24 bits 20 bits 12 bits
Protocélo de comunicacién 12C 12C 12C
Rango 300-1100[hPa]  -40 - 85[°C] 300-1100[hPa]  -40 - 85[°C] 10-115[kPa]  -40 - 80[°C]
Resolucién 0.16[Pa] 0.01[°C] 0.16[Pa] 0.01[°C] 0.015[hPa] 0.015[°C]

Para calcular la altura en tiempo real se hace uso de la variable presion
obtenida a través del médulo barométrico. La ecuaciéon que se emplea para
el calculo de la altura a partir de las lecturas de presion atmosférica se de-
nomina Ecuacién barométrica. Esta ecuacion, es utilizada en la meteo-
rologia y oceanografia, para modelar como la presién (o densidad del aire)
cambia con respecto a la altitud. La presién desciende aproximadamente
0.113 [mbar] por metro en los primeros 1000 metros sobre el nivel del mar
[Berberan Santos et al., 1997].
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Donde:

— Pb: Presion referencia - [Pa].

— Po: Presién actual - [Pa].

— Tb: Temperatura referencia - [K].

— Lb: Tasa de caida de temperatura - [K/m] en ISA.

— h: Altura a la que se calcula la presion [m].

— hb: Altura a la que se calcula la presién referencia [m].

— R: Constante universal de los gases: 8,3144598 - [J/(mol-K)].

— go: Aceleracién gravitacional: 9.80665 - [m/s2].

— M: Masa molar del aire en la tierra: 0.0289644 - [kg/mol].
Despejando Pb=Po, Th=273.15+T, T=15, hb=0, Lb=-0.0065 y g0*M/R*Lb
= -5.25579. Se tiene:

presion( 01903
Alturalem] = 44330.0 % { 1 —

presionActual

Donde:

— presion0: Promedio de x valores de presién actual - [Pa].

— presionActual: Presion actual - [Pal.

Dada la necesidad de registrar cambios rédpidos en la temperatura y presion
para hacer el calculo de la altura y registrar calculos confiables de dichas
variables atmosféricas durante la misién, el moédulo barométrico seleccionado
debe contar con una alta resolucién y una alta velocidad de respuesta. Es por
ello que, basados en las especificaciones para cada mdédulo barométrico de la
Tabla 8 y los requerimientos técnicos del sistema de la seccion 4.2, se puede
notar que los médulos preseleccionados tienen especificaciones similares entre
sl y que a su vez satisfacen los requerimientos del sistema. A pesar de ello, el
modulo MS5611 es ligeramente mas adecuado debido a su especificacion de
convertidor ADC de 24 bits. En este caso, se tiene en cuenta otros criterios de
seleccion, como la disposicion del médulo MS5611 en el espacio de trabajo
del semillero de investigacion, lo cual permite seleccionar dicho sensor como la

opcién mas adecuada para el sistema.
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e Sistema de posicionamiento global (GPS)
Con el objetivo de asegurar una recuperacion exitosa del cohete sonda, una
vez ha aterrizado en tierra, se dispone de modulos de posicionamiento global
(GPS), para tal fin, en la Figura 17 se muestran los GPS preseleccionados
mencionados en la Tabla 1. En la Tabla 9 se presentan las principales carac-

teristicas técnicas de las 2 opciones de médulos GPS.

Figura 17: Modulos GPS preseleccionados

NEO-6 series

(a) Ublox Neo 6m (b) Ublox Neo m8n

Tabla 9: Tabla comparativa - localizadores geogrdficos preseleccionados

Caracteristica ‘ Ublox Neo 6m Ublox Neo m8n Unidades
Frecuencia 1575 1575 MHz
Numero de canales 50 72 canales
Tiempo de arranque 27 26 S
Sensibilidad de adquisicién -147 -167 dBm
Temperatura maxima de operacién 85 85 °C

Teniendo en cuenta las especificaciones de la Tabla 9 para cada GPS. Se destaca
la necesidad de proporcionar informacién de posicionamiento en tiempo real
durante la misién para que una vez el cohete regresa a tierra, se obtengan las
coordenadas exactas para recuperar la estructura donde se contiene el registro
de datos y la electronica en general. Se evidencia que los moédulos preselec-
cionados tienen especificaciones muy parecidas entre si, que al mismo tiempo
cumplen con los requerimientos del sistema. En este caso, se tiene en cuenta
otros criterios de seleccién como la disposicion del médulo Ublox Neo 6m en
el espacio de trabajo del semillero de investigacién, lo cual lo hace la opcion

mas adecuada.
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4. FEtapa de control

La etapa de control, en conjunto con la etapa de procesamiento, son cruciales en
el éxito de la mision, pues alli, a partir de las lecturas de los sensores, la légica
del algoritmo desarrollado y los componentes de la presente etapa, se realiza un

correcto y oportuno despliegue de los paracaidas de doble evento de la misién.

El subsistema de recuperacion es el encargado de seleccionar el mecanismo y los
dispositivos que utilizard para ejecutar la accion que se activara a través del sub-
sistema de avidénica mediante la presente etapa de control. Para ello, se requiere
de un circuito de igniciéon que soporte por un corto periodo de tiempo una canti-
dad considerable de corriente a través de la carga escogida por el subsistema de
recuperacion, de tal manera, en términos de hardware se precisa de un transistor
tipo MOSFET de canal N configurado como interruptor y que permita a través
de una salida digital del microcontrolador controlar las senales de activacién de
la salidas de ignicién. Con tal objetivo, en la Figura 18 y la Tabla 10 se puede
observar y analizar las caracteristicas principales de los transistores tipo MOSFET

preseleccionados.

Figura 18: FEtapa de control - Transistores preseleccionados

(a) IRFZ44N (b) IRF520 (c) IRF530

Tabla 10: Tabla comparativa - transistores de canal N preseleccionados

Parametro IRFZ44N IRF520 IRF530 Unidades
Maxima tensiéon Vds 55 100 100 \Y
Maxima corriente Ids 49 10 14 A
Resistencia Rds(on) 0.22 0.27 0.18 ohm

Potencia disipada 100 70 75 A
Temperatura de operacién | -55 hasta 175 -65 hasta 175 -55 hasta 160 %
Corriente (Vgs = 3.3V) 14 1 2 A
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Tal y como se mencionoé previamente, un pico de corriente por un periodo de tiempo
muy corto es necesario para la activacién del mecanismo que eyecte los paracaidas,
en ese sentido, el transistor IRFZ44N es el tinico que suple dicho requerimiento a
partir de los 3.3[V] de la salida digital del microcontrolador ESP32-WROOM-32D.
En ese sentido, dicho transistor se seleccioné para conformar el circuito de ignicién

que se ilustra en la Figura 36 de la seccion 6.

La deteccién de apogeo se lleva a cabo mediante el sensor de presién barométrica
MS5611, usando las variables de presién y temperatura para asi obtener la altura.
Para la deteccion de apogeo por medio de la altura, se codifica la légica de pro-
gramacion para detectar el apogeo del cohete haciendo uso del método 1 descrito
en el Marco Conceptual, guardando registros de las mediciones en cada periodo de
tiempo definido previamente, para posteriormente realizar una diferencia entre el
valor actual y el registro anterior almacenado. En el momento que la diferencia sea
negativa, conforme a un margen establecido, serd el momento indicado para emitir

la senal de activacion, pues se habra detectado el apogeo.

5. FEtapa de almacenamiento

Validar el funcionamiento general de la avionica es posible mediante la recoleccion
de datos, por ello la etapa de almacenamiento y de igual forma la etapa de telemetria
son indispensables, pues de esa manera es posible corroborar y confirmar los obje-

tivos planteados en la seccion 1.

Figura 19: Dispositivos de almacenamiento seleccionados

(a) Adaptador para memoria mi- (b) Memoria microSD UHSI
croSD
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El almacenamiento de datos local se realiza de manera efectiva a través de memorias
microSD, por ello se seleccionaron este tipo de memorias con el fin de almacenar
la informacion obtenida mediante los sensores y los cédlculos realizados a través del
microcontrolador para posteriormente caracterizar tanto la misiéon como el mismo
cohete sonda. En la Figura 19 se puede observar el médulo y la memoria selec-
cionada, de igual forma la Tabla 11 contiene las principales caracteristicas técnicas

de la memoria seleccionada.

Tabla 11: Especificaciones técnicas tarjeta microSD seleccionada

6.

Parametro MicroSD UHS-I Unidades
Capacidad 16 GB
Clase velocidad 10 -
Voltaje de alimentacién 2.7-3.6 \Y
Velocidad de lectura 50 MB/s
Velocidad de escritura 10 MB/s
Peso 0.25 gr

Ftapa de telemetria

Al igual que la etapa de almacenamiento, la etapa de telemetria sustenta y soporta
el cumplimiento de los objetivos especificos que conllevan finalmente la consecucién
del objetivo general. A través de la presente etapa es posible validar que el ra-
dioenlace disenado tras la seleccion de los médulos y dispositivos correctos sea 1til
y permita transmitir los datos requeridos para asi poder visualizarlos posterior-
mente en la etapa de visualizacién. Para lograrlo, se incursioné en la buisqueda
de tecnologias que permitieran alcanzar el objetivo, dentro de las cuales se en-
contré que los modulos transceptores son la mejor opcién para dichos propdsitos de
transmision de datos, pues al permitir ser configurados bien sea como transmisor o
receptor, dependen directamente de su composicién y arquitectura interna para su-
plir radioenlaces que alcancen diferentes distancias. Basados en los requerimientos
de la seccién 4.2 se encontraron ttiles los siguientes médulos: XBEE-S2C, LoRa
Ra-02 y CC1200EMK. La Figura 20 ilustra los médulos en cuestion, mientras que la
Tabla 12 muestra las especificaciones técnicas principales que permitan la seleccién

del dispositivo.
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Figura 20: Mddulos transceptores preseleccionados

(a) LoRa Ra-02 (b) CC1200EMK (¢) XBEE S2C

Tabla 12: Tabla comparativa - modulos transceptores preseleccionados

Parametro XBEE - S2C LoRa Ra-02 CC1200EMK Unidades
Tension de operacién 2.1 hasta 3.6 1.8 hasta 3.7 2 hasta 3.6 A%
Corriente de recepcién 38 12.15 23.5 mA
Corriente de transmisién 35 87 36 mA
Frecuencia de operacion 2400 420 hasta 450 820 hasta 950 MHz
Velocidad en transmisiéon 1 32 1.25 Mbps
Distancia maxima de operacién 1 15 10 Km
Antena Incorporada Externa Externa -
Temperatura de operacién -40 hasta 85 -40 hasta 85 -40 hasta 85 °C

Luego de un analisis del estado del arte y una revisién en diferentes aspectos tanto
tedricos como practicos, se llega a la conclusién que tanto el modulo LoRa Ra-02
como el médulo CC1200EMK poseen las especificaciones técnicas para satisfacer
los requerimientos técnicos establecidos en la seccion 4.2. Sin embargo, por cues-
tiones economicas, de logistica en tiempos de envio y demas factores, se decide que
el médulo LoRa Ra-02 es la opcion mas viable y por ende se selecciona, ya que
es un dispositivo comercial en Colombia al cual es posible acceder en un periodo
corto de tiempo y bajo una inversiéon no tan elevada, caso contrario con el médulo
transceptor CC1200EMK, pues al ser una tecnologia que se comercializa fuera del

pais, los costos y tiempos de entrega se extienden considerablemente.

7. FEtapa de visualizacion

La etapa de visualizacion llevada a cabo en la estacién terrena, parte de la lectura de
la informacion proveniente de la avionica a bordo del cohete a través del puerto serial
de la computadora de la misién. Alli, por medio de desarrollo de software, se realiza
de manera efectiva la visualizacién de la informacion en tiempo real, esto permite

conocer el estado de la mision y de los diferentes componentes de la avionica. La
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solucion propuesta por parte del presente proyecto, incorpora la visualizacién local
haciendo uso del lenguaje de programacion Java, lo cual permite facilitar el analisis
visual de los datos obtenidos y reconocer el estado de la mision. Paralelamente, se
trabaja en conjunto al proyecto de grado Diseno e Implementacion del front-end
y back-end de una plataforma IoT para recepcion, registro y visualizacion de los
datos de telemetria y del payload del cohete sonda de combustible sélido Orion del
Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial, el cual desarrolla una interfaz IoT que se
ajusta dinamicamente a los requerimientos de visualizaciéon dependiendo el sistema

a integrar.
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5 Implementacion de la solucién propuesta

La solucion propuesta descrita a detalle en la seccion 4, se materializa bajo la imple-
mentacién en la presente seccién. El proceso de implementacién se llevé a cabo bajo la
metodologia por etapas, pues, al ser un proyecto modular, permite su desarrollo indivi-
dual para posteriormente realizar la respectiva integracion de cada etapa. En ese sentido,
en la seccion 6.1 se describe la implementacion y pruebas de laboratorio desarrolladas
para cada etapa, mientras que en la seccién 6.2 se describe la integracion de todas las

etapas y los resultados obtenidos a lo largo del desarrollo y puesta en marcha del proyecto.

Es importante resaltar que la implementacion se llevé a cabo bajo la tecnologia mo-
dular de los componentes seleccionados, es decir, que la gran mayoria de componentes
electronicos seleccionados y descritos a detalle en la seccion 4, fueron adquiridos e imple-
mentados en su version de moédulo. Las razones de lo anteriormente mencionado se deben
a los altos costos y larga espera en tiempos de envio que ello abarca, pues los componentes
en su version SMD o superficial, deben ser importados de paises como Estados Unidos
o China y por cuestiones de tiempo, para una participacién exitosa en el Latin Ameri-

can Space Challenge 2022, no se encontré viable acatar dichos costos y tiempos de espera.

5.1 Implementacién especifica por etapa
5.1.1 Implementacion de la etapa de potencia

La etapa de potencia requiere de una previa calibracién y validacion de los reguladores
de tension MP2307 para los niveles de 3.3[V] y 5[V] necesarios haciendo uso de la bateria
LiPo de 3 celdas. Para ello, se verifica inicialmente que el médulo a utilizar, mostrado en
la Figura 21(a), incorpore el circuito propuesto por el fabricante (mostrado en la Figura

21(b)) para un correcto uso del mismo.

Una vez verificado dicho circuito, se ajustan los valores de tension a través del reg-
ulador incorporado en el médulo y se validan dichos niveles haciendo uso de la bateria
y multimetros, tal como se ilustra en la Figura 22. De tal manera se logra evidenciar
y asegurar una correcta etapa de potencia, la cual alimente, supla la suficiente energia
y de excelente calidad a los demas dispositivos electrénicos que componen el sistema.
Adicionalmente, se asegura el correcto estado de cada una de las celdas que componen
la bateria, este proceso se lleva a cabo haciendo uso del multimetro, tal como se muestra

en la Figura 23.
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Figura 21: Convertidor reductor MP2307
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(a) Médulo MP2307 (b) Circuito implementado
Nota. Moédulo convertidor reductor MP2307 junto al circuito recomendado
por el fabricante. Extraido de: https://www.alldatasheet.com/datasheet-

pdf/pdf/188828/MPS/MP2307DN.html.

Figura 22: Ajuste y validacion de modulos requladores

e
Nota. En esta imagen se evidencia el montaje realizado para validar el funcionamiento
del circuito regulador de la Figura 21 implementado en la avidnica.

Figura 23: Validacion de la tension de carga en las celdas de la bateria

(a) Celda 1. (b) Celda 2.
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5.1.2 Implementacion de la etapa de procesamiento

Tal y como se menciono en la introduccién a la presente seccion, el microcontrolador
es uno de los dispositivos que requiere su implementacion a través de su versiéon modular,
por tal motivo, en la Figura 24(a) se puede observar la tarjeta de desarrollo NodeMCU, la
cual, basa su funcionamiento en el microcontrolador ESP32-WROOM-32D. A su vez, en
la Figura 24(b), se ilustra la arquitectura interna de dicho microcontrolador, destacando

sus caracteristicas mostradas en la Tabla 6.

Figura 24: ESP32 version modulo - NodeMCU

Embedded

Flash or PSRAM | Biuetooth Bluetooth RF

T link receive
- e baseband | | _ecelve
Cock |8 5
12C generator v§) 3
128 WLE A Wi-Fi RF
AN baseband transmit T
SDIO A
G
ic hardware
TWAID SIS R i
ETH 2 (or 1) x Xtensa® 32-
bit LX6 Microprocessors SHA RSA
AMT N—— —
PWM ROM SRAM AES RNG
—_— L AES L RNG 4
Touch sensor
RTC
DAC
ADC uLp Recovery
PMU coprocessor memory
Timers
e . . e
(a) Médulo NodeMCU - ES32 (b) Diagrama de pines del médulo.

El funcionamiento del microcontrolador, se valida a través de la implementaciéon de las
etapas de sensado y la implementacion de la etapa de control. Sin embargo, a través de la
practica es posible validar el funcionamiento de los dos nticleos del microcontrolador. El
procedimiento se puede observar a través de la Figura 25, este es crucial para el correcto
funcionamiento de la misién, pues, a través del uso de ambos ntcleos simultaneamente
se plantean las soluciones relevantes en el tema de telemetria, procesamiento y almace-

namiento de la informacién.

Por otro lado, la etapa de procesamiento también abarca el desarrollo de software y
el algoritmo general que compone la aviénica. En ese sentido, en la Figura 26 se ilustra
el diagrama de flujo 1égico del algoritmo implementado a través de cédigo haciendo uso
del entorno de desarrollo de Arduino. El cédigo implementado con todos los detalles de

cada etapa se encuentra en el Apéndice B.
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Figura 25: Modulo NodeMCU-ESP32 ejecutando tareas en sus 2 nicleos

doble_nuclen @ coms

TeskHandle_t Taskl: |

p2(void ‘parameter) { Nicleo tarea: (

Micleo tarea: 1

intln("\t\t\tlicleo tarea: " + String(xPortGetCoreID())); Hicleo varea: (

Nicleo tarea: 1

Nicleo tarea: C
vTaskDelay(10) : Micleo tarea: 1
} Micleo tarea: C
Nicleo tarea: 1

void setup() [ Nacleo tarea:

sTaskCreatePinnedToCore ( Nicleo tarea: 1

Nicleo tarea:

loop2,
"Task_1" Nicleo tarea: 1
10000, Nécleo tarea: 0
Wz, Nicleo tarea: 1
. icleo tarea: 0
Taskl Nicleo tarea: 1
0 Nicleo tarea: 0

Serial.begin(115200); Nicleo tarea: 1

) Nicleo tarea:

Micleo tarea: 1
f Nicleo tarea:
Micleo tarea: 1

intln("Nicleo tarea: " + String(xPortGetCoreID())):

Nicleo tarea: C

) Nicleo tarea: 1

(b) Validacién de funcionamiento.

(a) Implementacién del médulo.

Nota. Validacién del cédigo implementado usando los 2 nticleos de procesamiento con los

que cuenta el microcontrolador usado ESP32-wroom.

Figura 26: Algoritmo general implementado
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Nota. Diagrama de flujo que contiene la légica general del algoritmo usado en la progra-
macién implementada en la tarjeta electrénica para cumplir los objetivos y requerimientos

propuestos durante el vuelo.
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Para validar el funcionamiento de dicho algoritmo, es necesario revisar el Apéndice
D, el cual aloja material audiovisual de las pruebas de funcionamiento realizadas antes,
durante y después del evento, de igual forma, los apartados de implementacién de las
demads etapas. Alli se puede comprobar que tanto el algoritmo utilizado, como la im-
plementacion de las etapas de procesamiento, sensado, control y almacenamiento son

ejecutadas exitosamente.

5.1.3 Implementacion de la etapa de sensado

La etapa de sensado se divide en 3 secciones correspondientes a cada uno de los 3
modulos seleccionados: sensor barométrico - MS5611, sensor de unidades iner-
ciales - BNOO055 y localizador geografico - Ublox Neo 6M. Lo anterior dado que
inicialmente se realiza la validacion individual de cada uno de ellos para posteriormente
realizar la respectiva integracién. Adicionalmente, la etapa de sensado permite validar la

implementacion realizada en la etapa de procesamiento.

B %) = [%] £ 100 (5)

Donde:
X: Promedio de los datos.
X;: Muestra especifica.

N: Ntmero total de muestras.

Cada modulo sensor mencionado previamente se caracterizo mediante la realizacion
de pruebas estaticas de los mismos, se realizé la toma de mediciones y a través de las
Ecuaciones 4 y 5, se analizan los datos obtenidos y se determina la viabilidad de uso y el
funcionamiento de cada uno de ellos. La desviacién estandar calculada permite corroborar
la precision de cada sensor, asimismo, mediante el calculo del error con la Ecuacién 5 se

puede determinar la confiabilidad que cada moédulo brinda en la aplicacién requerida.

e Sensor barométrico - MS5611:

Para validar el calculo de altura basado en la presién atmosférica y temperatura

provenientes del sensor barométrico, se realiza el montaje ilustrado en la Figura 27.
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Figura 27: Diagrama de conexiones - sensor barométrico

Nota.

MICROSD
3.3v MS5611
GND 3.3V
MISO MISO GND GND

MOSI MOSI SCLp——SCL
SCK|——|SCK SDA——SDA

Diagrama de conexiones de ESP32, MicroSD y moédulo MS5611, donde se especi-

fican las conexiones internas de acuerdo a los protocolos de comunicacion 12C y SPI.

En la Figura 28(a) se ilustra la implementacién individual del sensor barométrico
MS5611 en tablero electrénico de pruebas (protoboard). A través de las mediciones
de presion y temperatura se realiza el cdlculo de la altura correspondiente, dicho

calculo matematico se realiza basandose en la ecuacién barométrica:

presionl) 01903
Alturalem] = 44330.0 % | 1 — (6)

presionActual

Esta féormula es implementable a una altitud maxima de 9 [Km], punto en el cual

la relacion entre presion y altura inicia a disminuir la linealidad.

Figura 28: Implementacion sensor barométrico MS5611

Nota.

Contacor Anterior Actual Trtervalc Temperatura___Presién Altura

o o; 5763, 6703; 19,68 757.43; 0.9

5 5703, 5822, 119; 19.50; 75725, 197
5822, 5868, 3% 19.52; 757.30; 0.4
5362; 7858, 168, 19.59; 757.33; 0.18
758, 713; 55 19.59; 75733 0.18
m; 781, 3 19.59; 5.3 0.18
7sy; 7189; 3 19.59; 5.3 0.18
7185; 777; 3% 19.59; 5.3 0.18
7; 7965, 3 19.59; 5.3 0.18
7265; 7363, 3 19.59; 157.36; .15
7303; 7341; 3 19.5% 757.48; B
7341; 7378, 3; 19.59% 157.48; L84
77 7413, 3; 19.5; 757.33 0.18
13; 7451, 3; 19.5; 757.33; 0.18
7451; 7489, 3; 19.60; 757.47; 1.3
7485; 752, 3; 19.59; 757.33; 0.18
7527, 75654 o 19.59; 757.33; 0.18
7565; 7683, o 19.59; 757.33; 0.18
7503, 7641; 3% 19.59; 757,48 L.e4
7541; 76%1; 5 19.59; 7573 0.1
7591; s, 3 19.59; 75733 0.18
me; 7785, 5%; 19.59; 5.3 0.18
7785; 783; a%; 19.59; 5.3 0.18
8 7869; 3% 19.59; 757485 164

(a) Montaje realizado (b) Datos obtenidos

Montaje realizado junto a los datos obtenidos de la prueba estatica de fun-

cionamiento del médulo MS5611. Los resultados obtenidos se pueden observar en las
graficas de la Figura 29, en las Tablas 13, 14 y las ecuaciones 7, 8 y 9.
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Tabla 13: Andlisis de comportamiento del sensor MS5611 - presion barométrica

Variable Factor Minimo Maximo Unidades

Precision -1,5 1,5 [mbar]

Presién tedrica Banda de error -3,5 3,5 [mbar]
Tiempo de respuesta 7,4 9,04 [ms]

Precision -0,17 0,2 [mbar]

Desviacién Estédndar - 0,057 [mbar]
Presién Experimental Error relativo presién - 0,057 %]
Error relativo altura - 0,637 %]
Tiempo de respuesta 40 41,6 [ms]

Tabla 14: Andlisis de comportamiento del sensor MS5611 - temperatura

Variable Factor Minimo Maximo Unidades
. Precisién -2 2 [°C]
Temperatura Teorica Resolucién 0,012 0,002 °C]
Precisién -0,025 0,065 [°C]
) Desviacién Estandar - 0,01 [°C]
Temperatura experimental Error relativo ) 0,007 %]
Tiempo de respuesta 40 41,67 [ms]
Presionegperimentar = 757.35 £ 0.052[mbar] (7)
Temperaturacyperimentar = 19.58 £ 0.0014[°C] (8)
Alturaeaientade = —0.0127 £ 0.61[m] 9)

En la Figura 28(b) se encuentran los datos mediante los cuales se logré realizar las
graficas de la Figura 29, los andlisis de las Tablas 13, 14 y obtener la caracterizacion
de las mediciones del sensor de las ecuaciones 7, 8 y 9. La prueba se realizé durante
5 minutos de los cuales se extrajo los datos de un periodo de 20 segundos con
un total de 500 muestras, esto permitié validar el funcionamiento y corroborar
la informacion suministrada por el fabricante del sensor. En las tablas se puede
observar el analisis estadistico que permite validar la precisién del sensor, mientras

que en la Figura 29 se observa el comportamiento del mismo en sus 3 variables.
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Figura 29: Datos obtenidos - Implementacion estdtica del sensor MS5611
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Nota. La Figura ilustra las mediciones realizadas con el sensor barométrico MS5611
estaticamente, lo cual permite validar la resolucion y rango de operacién del mismo. Es
posible observar que la variaciéon en las mediciones se mantiene en un rango especifico lo
cual confirma el correcto estado de funcionamiento del sensor y asegura confiabilidad en

su uso. Las Tablas 13 y 14 contienen més informacion detallada al respecto.

e Sensor unidades inerciales - BNOO055:

Al igual que con el sensor barométrico, el sensor de unidades inerciales BNOO055 se

implementa de forma individual antes de integrarlo al sistema, esto con el fin de

validar su funcionamiento y corroborar que las mediciones realizadas sean correctas

y acordes a las caracteristicas del lugar de medicién. De esta manera, se implementa

el diagrama de conexiones de la Figura 30, del mismo, se puede evidenciar que al

igual que el sensor barométrico hacen uso del protocolo de comunicacion serial 12C,

protocolo que permite el uso simultaneo de una gran cantidad de sensores gracias

a la capacidad de procesamiento del microcontrolador seleccionado.
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Figura 30: Diagrama de conexiones sensor de unidades inerciales

MICROSD
3. av ESP32 BNOO55
GND 3.3V 3.3v
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SCK SCK  SDA—SDA

Nota. Diagrama de conexiones entre el microcontrolador ESP32, MicroSD y el médulo
BNOO055, donde se especifican las conexiones necesarias para su funcionamiento de

acuerdo a los protocolos de comunicacion 12C y SPI.

La Figura 31 representa el montaje realizado en el tablero electrénico de pruebas

(protoboard) y los datos obtenidos en la prueba estatica que permiten obtener las

graficas de la Figura 32.

Figura 31: Implementacion sensor de unidades inerciales BNO055

Count___Ant Act, Int

5 o; 1986;  1986;

; 1986; 2162;  176;

; 2162;  2239; 77

; 2239;  2477;  238;

; 2477;  2573;  96;

2573;  2851; 78
2651; 2729; 78
2720;  2810;  81;

5 2810; 2887; 77;

5 2887; 2964; 77;
10; 2964; 3042; 78;
11; 3042; 3122; 89;
12; 3122; 3202; 89;

3288;  86;
3365; 77

15 3365;  3443; 78;
16 3443;  3523;  8@;
17; 3523; 3603; 80;
18; 3603; 3692; 89;
19; 3692; 3772; 8e;
20; 3772; 3852; 8@;

(a) Montaje realizado

Nota. Prueba estética realizada con el médulo BNOO0O55 en la cual se ilustra el montaje

3948;  96;
4027;  79;
4186;  79;

; 24.87;

-23.12;
4.75;
-2.00;
-5.81;
3.62;
9.06;

(b) Datos obtenidos

realizado junto a los datos obtenidos de la misma.

De la Figura 32(a) se puede observar que, a diferencia de la componente Z, la cual
ilustra los datos de la aceleracion de la gravedad, es decir, aproximadamente 9.8
[m/s2], las componentes X y Y toman un valor de aproximadamente 0 [m/s2], valor
esperado dado que al estar el médulo en estado de reposo, no hay fuerza alguna

que lo afecte en dichas componentes. Los resultados obtenidos permiten asegurar

el correcto funcionamiento del sensor y coherencia en su medicion.
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Figura 32: Datos obtenidos - Implementacion estdtica del sensor BNO055
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Nota. La Figura ilustra las mediciones tomadas estaticamente con el médulo IMU
BNOO055, las cuales permiten validar la resolucién y rango de operaciéon del mismo. Al
mismo tiempo, es posible validar que la variacién en las mediciones se mantiene en un
rango especifico lo cual confirma el correcto estado de funcionamiento del sensor y ase-
gura confiabilidad en su uso (ver Tabla 15).

Dada la importancia del sensor de unidades inerciales BNO055 y su participacion
en las etapas de sensado y control, se hace necesario abarcar un mayor nimero
de posibles escenarios con el fin de validar su correcto funcionamiento, para ello
se plantean diferentes pruebas que abarquen los posibles movimientos que pueda

sensar el moédulo.

Como se observa en la Figura 33, se evidencia el cambio en las lecturas del sensor
cada vez que se efectua un movimiento en alguno de los grados de libertad que
lo componen, 3 en acelerémetro, 3 en giroscopio y 3 en magnetometro. De esta
manera, es posible a través de pruebas individuales de movimiento en cada variable

mencionada validar el correcto funcionamiento del sensor.
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Tabla 15: Andlisis de comportamiento del sensor de unidades inerciales BNO055

Variable Factor Minimo Maximo Unidades
Precisién -0,032 0,028
Acel X Desviacion Estandar - 0,011
Precisién -0,025 0,035 [m/s2]
AcelY Desviacion Estandar - 0,011
Precisién -0,036 0,043
Acel Z  Desviacién Estandar - 0,017
Precisiéon -0,183 0,196
Giro_ X  Desviacién Estandar - 0,067
Precision -0,245 0,314 [°/s2]
Giro_Y Desviacion Estandar - 0,098
Precisién -0,181 0,198
Giro Z Desviacién Estandar - 0,063
Precisién -0,18 0,139
Magn X Desviaciéon Estdandar - 0,069
Precisién -0,242 0,317 [uT]
Magn_ Y Desviacion Estandar - 0,098
Precisiéon -0,185 0,194
Magn_ Z Desviacion Estandar - 0,061
Todos  Tiempo de respuesta - 125 [ms]

Figura 33: Datos obtenidos - Implementacion en movimiento del sensor BNO055
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Nota. Esta figura muestra el comportamiento de las variables leidas por el sensor IMU
BNOO055 aceleracion, aceleracién angular y campo magnético, al llevar a cabo rotaciones

en los diferentes ejes.
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e Localizador geogrdfico - Ublox Neo 6M:

A diferencia de los dos sensores previamente presentados, el localizador geogréfico

(GPS) se comunica con el microcontrolador a través del protocolo de comunicacién

serial UART, (ver Figura 34).

Figura 34: Diagrama de conexiones localizador geogrdfico GPS NEO-6M

MICROSD
3.3V GPS NEO 6M
GND 3.3v
MISO MISO GND GND
MOSI MOSTI RX—TX
SCK|——|SCK TX—RX

Nota. Diagrama de conexiones entre el microcontrolador ESP32, el GPS NEO 6M y la
memoria microSD, donde se especifican las conexiones internas de acuerdo al protocolo
de comunicacion UART y SPI.

Se realiza la prueba respectiva al médulo GPS, el cual brindé informaciéon de las
coordenadas del mismo, al realizar la busqueda en la herramienta Google Maps
de las coordenadas arrojadas ([7.120104, -73.118186]), se puede visualizar en la
Figura 35 la ubicacién del lugar donde fueron realizadas las pruebas, corroborando
de esta manera que individualmente el GPS Ublox Neo-6M funciona correctamente
y garantiza la localizacién de la aviénica en el momento de ser integrado al sistema

con un margen de error no mayor a 100 metros.

Figura 35: Resultados de bisqueda a través de coordenadas arrojadas por GPS
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Nota. La imagen muestra la ubicacion arrojada por el GPS Neo-6M. La prueba se realizo
en el edificio Pragati de la ciudad de Bucaramanga coincidiendo con los resultados de la
buisqueda en la herramienta Google Maps.
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5.1.4  Implementacion de la etapa de control

La implementacion de la etapa de control se encarga de validar el analisis tedrico re-
alizado en la seccién 4, la simulacién descrita en la seccion 5 y a su vez el funcionamiento
de los componentes electrénicos seleccionados para esta etapa. Paralelamente, con los
resultados obtenidos de esta implementacién se soporta el funcionamiento de la etapa de

procesamiento y telemetria.

Como se especifico en la seccion 4, el circuito de ignicion debe cumplir con los requer-
imientos y soportar las condiciones mencionadas alli, para ello, se implementa el circuito
ilustrado en la Figura 36. Haciendo uso del transistor MOSFET de canal N IRFZ44N
en su topologia conmutable. Es posible que a través de una senal de activacion digital
(etiqueta PYROL1 de la Figura 36) proveniente del microcontrolador ESP32-WROOM-
32D, el transistor entre en estado de conduccion y sea capaz de transportar, por un
corto periodo de tiempo, una cantidad suficiente de corriente para activar el mecanismo
de ignicién. Lo anterior se encuentra soportado y validado en el diagrama del algoritmo
general de la Figura 26, en el codigo descrito en el Apéndice E y en las evidencias graficas
de la Figura 37.

Figura 36: Diagrama para circuito de ignicion

c3
™ 100uF

Finalmente, a través del material audiovisual de soporte alojado en el Apéndice D,
se encuentran pruebas bajo condiciones reales de funcionamiento junto al exitoso resul-
tado que corrobora el funcionamiento tanto de la logica de programacién utilizada en el

algoritmo como del funcionamiento del circuito implementado.
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Figura 37: Validacion de funcionamiento de los circuitos de ignicion

(a) Montaje realizado - trans- (b) Evidencia de ignicién. (c) Montaje realizado - receptor.
misor 2.

Nota. La sucesion de imagenes muestra el resultado de la implementacién del circuito
pirotécnico, el cual se probd a distancia enviando una senal de activacion por medio de
los dispositivos radio LoRa y usando un MOSFET como interruptor se permite o no el
paso de corriente hacia la carga cuando dicha senal de activacion llega al terminal puerta
de transistor MOSFET, dando como resultado una pequena chispa a la salida del circuito
de igniciéon como evidencia de el buen funcionamiento de la implementacion

5.1.5 Implementacion de la etapa de almacenamiento

El correcto y eficaz almacenamiento de la informacién obtenida por las etapas an-
teriormente descritas es indispensable en el proyecto, debido a que de esta manera es
posible validar el funcionamiento de la avidénica y demas subsistemas que componen la
misién, de igual forma caracterizar el cohete sonda y sentar un precedente en las ciencias

aeroespaciales en Colombia.

La implementacion de la etapa de almacenamiento se lleva a cabo a través del médulo
adaptador para memoria microSD previamente descrito en la Figura 19 y la memoria
SD con capacidad de 16 [GB] de almacenamiento ilustrada en la misma Figura. Dichos
componentes electrénicos son capaces de comunicarse con la etapa de procesamiento a
través del protocolo serial SPI, de manera que, por medio de la etapa de procesamiento,
se establece la comunicacion entre la etapa de almacenamiento y las demas etapas para

asi almacenar la informacion que las mismas generan.

En la Figura 38, se puede observar la forma en la que se almacenan los datos en

archivos de formato .txt.
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Figura 38: Datos almacenados por parte de los sensores

7 MSS611_2.TXT: Bloc de notas
Archivo Edicien Formato Ver Ayuda

———————————— AVIONICA COHETE SONDA ORION UIS - Almacenamiento
Test: Célculo altura - MS5611 | Identificador: @2 | Etapa de sensado
Autores: Juan Martin Vivas Camargo | Santiago Hernandez Rincén

Contador -» Contador identificador.
Anterior -»> Tiempo de muestra anterior.
Actual -> Tiempo de muestra actual.

Intervalo -> Intervalo -

diferencia entre muestras.

Temperatura -> Lectura de Temperatura.
Presién -> Lectura de Presidn.
Altura -»> Lectura de Altura.

Contador. Anterior Actual Intervalo Temperatura____ Pres

8; 8; 6703; 6703; 19.64; 757.43;
1 6703; 6822; 119; 19.60; 757.25;
2 6822, 6860; 38; 19.62; 757.39;
3; 6860; 7058; 198; 19.59; 757.33;
4; 7058; 713; 55; 19.59; 757.33;
55 7113; 7151, 38; 19.59; 751.33;
6; 7151; 7189; 38; 19.59; 757.33;
7; 7189; 727, 38; 19.59; 757.33;
8; 7227; 7265; 38; 19.59; 757.33;
9; 7265; 7303; 38; 19.60; 757.36;
18; 7303; 7341, 38; 19.59; 757.44;
11; 73415 7379; 38; 19159; 757.44;
12; 7379; 7413; 34; 19.59; 757.33;
13; 7413; 7451; 38; 19.59; 757.33;
14; 7451, 7489; 38; 19.60; 757.47;
15; 7489; 7527; 38; 19.59; 757.33;
16; 7527; 7565; 38; 19.59; 757.33;
17; 7565; 7603; 38; 19.59; 757.33;
18; 7603; 7641 38; 19.59 757.44;
19; 7841 7691; 58; 19.59; 757.33;
20; 7691; 7729; 38; 19.59; 757.33;
2 7729; 7785; 56; 19.59; 757.33;
2; 7785; 7831; 16; 19.59; 757.33;

(a) Datos almacenados MS5611.

"l BNODS5_magnctometer, TXT: Bloc de notas.

Archivo  Edicien  Formato  Ver

Ayuda
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———————————— AVIONICA COHETE SONDA ORION UIS -
Test: Magnetometro - BNOB55
Autores: Juan Martin Vivas Camargo |

Almacenamiento

Identificador: €1 |

Santiago Herndndez Rincén

Count -»> Contador identificador.

Ant -»> Tiempo de
Act -> Tiempo de

Int -»> Intervalo -

X_mag -> Lectura

muestra anterior.
muestra actual.

diferencia
magnetdmetro

entre muestras.

eje X.

Y_mag -»> Lectura magnetometro eje Y.

Z_mag -> Lectura magnetémetro eje Z.

Count__ Ant Act nt. X mag Y mag_ Z mah
e;| 8; 1986; 1986; @.00; ©.88; 0.00
1; 1986; 2162; 176;  8.08; 0.80; 0.08
2; 2162;  2239; 77; 0.00; 0.00; 0.00
3; 2239;  2477;  238; -8.25; 3.69; 12.50
4; 2477;  2573;  96; -3.80; 14.50; 19.62
55 2573;  2651; 78; 0.58; 24.44; 58.63
6; 2651;  2729; 78; 5.86; 51.81; 120.06
7; 2729; 2818; 81; 71.69; -7.44; 141.25
8; 2810; 2887; 77; 63.56; 14.13; 59.25
9; 2887; 2964; 77, L T L e e e
1e; 2964; 3ed2; 78; 36.44; -45.e8; 1.58
11; 3042; 3122;  8e; 77.94; -35.69; 59.06
12; 3122; 3202; 86; 41.69; -43.56; 142.00
13; 3202; 3288; 86; 108.94; 33.00; 180.12
14; 3288; 3365; 77; -70.62; 132.12; 202.62
15; 3365; 3443; 78; 15.13; 1@.63; 12.00
16; 3443;  3523;  8e; 59.94; -61.44; -11.5@
175 3523; 3603; 80; -31.37; 24.87; -34.31
18; 3603; 3692;  89; 15.13; -23.12; -7.00
19; 3692; 3772; 80; 3.25; 4.75; -5.06
20; 3772; 3852;  80; 12.94; -2.00; -3.06
21; 3852; 3948; 9, 4.75; -5.81; =1.12
22; 3948;  4827; 79; -5.86; 3.62; -0.19

(b) Datos almacenados BNO055.

Nota. La imagen muestra los resultados obtenidos durante la prueba de validacién de la
memoria microSD, en la cual se almacenaron datos correspondientes a las tramas enviados
por la aviénica durante una de las pruebas de vuelo.

5.1.6

Implementacion de la etapa de telemetria

La etapa de telemetria surge de la necesidad de reconocimiento de las diferentes etapas

de la misién, teniendo en medio la distancia existente entre la estacion terrena y la

trayectoria del cohete (aproximadamente 4 Km incluyendo la distancia entre la estacién

terrena y el punto de lanzamiento).

Con esto en mente y partiendo de los moédulos

LoRa Ra-02 descritos en la seccién 4, se corrobora la veracidad de funcionamiento de

los moédulos y antenas seleccionadas a través de diferentes pruebas a diferentes distancias.

Para ello se realizaron 3 pruebas distintas con los médulos de la Figura 40.

Tabla 16: Pruebas realizadas etapa de telemetria

Prueba ‘ Transmisor Receptor Distancia alcanzada Unidades
1 Residencias UIS Edificio Petréleos UIS 637
2 Edificio Ciencias Humanas UIS Condominio Bosque de Pinos 1200
3 Aeropuerto Palonegro Laboratorios Pesados UIS 6600
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Figura 39: Mddulos transmisor y receptor para pruebas de telemetria

Tabla 17: Dispositivos utilizados - Etapa de telemetria

Especificaciéon
Etapa Dispositivo Protocolo Rango Frecuencia de operacién | Potencia de etapa
Transmisién | LoRa Ra-02(SX1278) SPI 433MHz 20dBm
Transmision Antena SMA - 433MHz 3dBi
Recepcién | LoRa Ra-02(SX1278) spr | 10 hasta 20 [Km) 433MHz -168dB
Recepcion Antena SMA - 433MHz 3dBi

Las pruebas realizadas, analisis y seleccion de dispositivos de comunicacion que hacen
uso de radioenlace se rigieron bajo la normativa de uso del espectro en Colombia vigilado
por la Agencia Nacional del Espectro [ANE, 2016].

e Prueba de comunicacion y transmisién 1:

Se establece radioenlace entre el edificio de petroleos de la Universidad Industrial de
Santander hasta la entrada de las residencias estudiantiles de la misma institucion.
Se evidencia en la Figura 40(a) que la linea de vista es clara, sin embargo, en la
Figura 41(a) se evidencia que la linea de vista se encuentra obstruida por arboles
y personas transitando, por lo cual, se planea la segunda prueba asegurando una
linea de vista més clara. La prueba realizada no tuvo gran éxito por las razones
previamente expuestas, se evidenciaba pérdida de datos e informacién errénea, de

alli la importancia de la linea de vista.
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Figura 40: Lineas de vista de las pruebas de telemetria realizadas

° 1080m °

(a) Linea de vista- Prueba 1. (b) Linea de vista - Prueba 2.

e~

1200m

(c) Linea de vista - Prueba 3.

Nota. La sucesion de imagenes corresponde a los resultados de las pruebas de distancia
maxima alcanzada con los radios LoRa, en las cuales se evidencian distancia de hasta 6.6

km manteniendo la linea de vista.

Figura 41: Prueba de telemetria 1

(a) Linea de vista real - prueba 1. (b) Médulo implementado - prueba 1.

Nota. La prueba 1 de telemetria se llevé a cabo en la Universidad Industrial de Santander.
En la figura se puede observar la linea de vista obstruida por arboles y peatones junto al
modulo transmisor utilizado.
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e Prueba de comunicacion y transmisién 2:

Se realiza la prueba ubicando el transmisor en el Edificio de Ciencias Humanas de
la Universidad Industrial de Santander y el receptor en el Condominio Bosque de
Pinos, de tal manera que se valide la linea de vista de la Figura 40(b). Con la
Figura 42(a) se valida una linea de vista clara, donde, a través del circuito de la
Figura 42(b) se establece una excelente comunicacién entre transmisor y receptor,
asegurando recepcién de la informacion sin pérdida y sin retrasos con una distancia
aproximada de 1200 metros. Luego de la prueba realizada, se establecen requisitos
y recomendaciones al usar los médulos y antenas, de alli la importancia de enfrentar
paralelamente las antenas, ya que, al ser omnidireccionales, su patréon de radiacién

asi lo limita.

Figura 42: Prueba de telemetria 2

(a) Linea de vista real - prueba 2. (b) Médulo transmisor prueba 2.

Nota. La prueba 2 de telemetria también se llevd a cabo en la Universidad Industrial de
Santander. En este caso se realiza la transmisién de datos desde un edificio con mayor
altura alcanzando 1200[m] de distancia.

e Prueba de comunicacién y transmisiéon 3:

Tal como se mencion6 en la introduccién de la presente seccion, se requiere es-
tablecer y comprobar una comunicacién entre los médulos de al menos 4 [Km], en
ese sentido, se establece la prueba final ubicando el transmisor en el restaurante
Mirador Bumangués (ver Figura 43(b)) y el receptor en el edificio de Laboratorios
Pesados de la Universidad Industrial de Santander (ver Figura 43(c)). La distancia

aproximada entre los dos puntos es de aproximadamente 6600 metros, lo cual es
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suficiente para suplir los requerimientos de la etapa de telemetria, adicionalmente,
tal como se muestra en la Figura 40(c) y se soporta a través de la Figura 43(a),
se tiene una linea de vista totalmente despejada, lo cual satisface las condiciones
de la misién y permite realizar una prueba eficiente. El desarrollo de la prueba se
ejecuta con un éxito total al tener en cuenta las recomendaciones mencionadas en
las pruebas anteriores y se evidencia que al enfrentar las antenas omnidireccionales,
la recepcion de la informacion es clara y completa (ver Figura 44), validando de tal

manera que los médulos de la Tabla 17 son los indicados para la mision.
Figura 43: Prueba de telemetria 3
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(a) Linea de vista real - prueba (b) Mddulo transmisor prueba 2. (¢) Mddulo receptor prueba 3.
3.

Nota. La prueba 3 de telemetria se llevé a cabo desde el restaurante mirandor bumangués
hasta el edificio pesados en la Universidad Industrial de Santander, alcanzado una dis-
tancia de 6600 [m].

Por medio de cada prueba de validacion realizada se comprueba la veracidad y fun-
cionamiento de los componentes seleccionados, la metodologia se basd en la simulacién
de una trama de datos lo suficientemente larga con el fin de validar el ancho de banda
para datos de tal tipo. Por otro lado, se implementa un contador de manera que permi-
tiera comprobar la nula perdida de informacion, obteniendo una cantidad de al menos 20

muestras por segundo en la tercera prueba realizada, lo cual, es suficiente para la mision.

5.1.7  Implementacion de la etapa de visualizacion

Como se mencioné en la seccion 4, la implementacion del sistema de visualizacion
se lleva a cabo de forma local a través del aplicativo construido a base del lenguaje
Java y que se puede visualizar en la Figura 46. A su vez, las estudiantes del proyecto
de grado Diseno e Implementacion del front-end y back-end de una plataforma IoT para

recepcion, registro y visualizacion de los datos de telemetria y del payload del cohete sonda
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Figura 44: Validacion de la informacion recibida - prueba 3

de combustible solido Orion del Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial, implementan el
desarrollo IoT con una grafica. De esta manera, es posible visualizar el estado de la mision
y la informacién proveniente de los sensores de 2 formas posibles, esto permite cumplir
con los objetivos y requerimientos planteados a lo largo del proyecto. Cabe aclarar que
al ser un funcionamiento de protocolo serial, los dos métodos no pueden ser empleados

paralelamente.

Para el método utilizado localmente, el microcontrolador ESP32 se encarga de de-
sencriptar la informacién recibida proveniente de la transmision, una vez extraida la
informacion y seleccionada, el microcontrolador se comunica con la interfaz, esto se logra
haciendo uso del protocolo de comunicacion serial a través del puerto COM. Seguida-
mente, se ejecuta el aplicativo Java asignando el puerto serial por el cual ingresa la
informacion, de alli, la interfaz se mantendra en estado de espera de la informacién hasta

que se empiece a transmitir la misma.

La Figura 46, es el resultado de la interfaz disenada, en ella se visualizan en tiempo
real los datos leidos por los sensores del sistema, al mismo tiempo que posee indicativos

para las senales de control que se deben activar en las diferentes etapas de vuelo.
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Figura 45: Algoritmo implementado para la etapa de visualizacion

INICIO INTERFAZ

Ejecutar interfaz JAVA

l

Entrada codigo C ——» Interpretar codigo : Procesar variables

l

Crear objetos

Visualizar informacion

Nota. El diagrama de flujo respresenta la estructura légica que se tiene para visualizar
los datos en la interfaz java adaptada del software de uso libre Telemetry Viewer v7.0.

Figura 46: Interfaz local desarrollada en Java
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Nota. Resultado de la interfaz final adaptada en Java. En esta se visualizan los datos
leidos por los sensores y se evidencian las senales activacion de los sistemas de control
contenidos en el cohete en tiempo real.
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5.2  Integraciéon general del sistema

Una vez realizado el proceso de implementacion y validacién individual de cada etapa,
se procede a la integracion de cada una de ellas con el objetivo de conformar la avidnica
del cohete sonda Orion-UIS. Este proceso se lleva a cabo a través de la centralizacion de
la etapa de procesamiento como eje principal, dado que las demés etapas se ramifican de
ella, esta idea de procedimiento se puede ejemplificar a través del diagrama de la Figura
47.

Figura 47: Diagrama ilustrativo de integracion final

I2C
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SD2
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2l g g s 3
= ) PY2
LoRa SD
SPI

Nota. Diagrama resumido de la arquitectura de la integracién final donde se evidencian
los componentes principales de medicién y de accionamiento dentro del cohete.

Teniendo en cuenta los protocolos seriales que cada componente utiliza, las diferentes
salidas digitales para los canales de ignicion y los requerimientos descritos en la seccion 4.1,
se procede a desarrollar una placa de circuito impreso (PCB) que integre los pardmetros

previamente mencionados.

A lo largo del desarrollo del proyecto se tuvo varios disenos e implementaciones que
permitieran realizar pruebas de funcionamiento, integracion y validacion del algoritmo
planteado. Dado que al ser un proceso iterativo requeria de una gran cantidad de prue-
bas de funcionamiento, por ello, en el transcurso de implementacién se desarrollaron 5
diferentes placas (ver Tabla 18) que integraban en ellas los dispositivos necesarios y las

etapas mencionadas en la seccién 7.1.
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Tabla 18: Proceso de desarrollo de placas para la avionica

Placa Tipo de placa Tecnologia Integracion Funcionalidad Utilizable
1 Universal perforada Through-hole 80% 50% No
2 Universal perforada Through-hole 80% 5% No
3 Impresa Through-hole 95% 70% No
4 Impresa Through-hole 100% 90% Si
5 Impresa Through-hole 100% 100% Si

e Desarrollo placa 1:

El primer diseno e implementacién desarrollado se puede visualizar en las imagenes
de la Figura 48, el cual es una implementacion a través de baquelita universal
perforada y su uso se enfoc6 netamente en la extraccion de datos que permitieran
corroborar el funcionamiento de los sensores implementados y el correcto uso de los

diferentes protocolos de comunicacién serial.

Figura 48: Fuvidencias placa desarrollada 1

(a) Placa de pruebas 1 - Validacién. (b) Placa de pruebas 1 - Integracién.

Nota. En las imagenes se muestra la primera implementacion en conjunto de los sensores
que conforman la avidnica, tal como se observa la implementacién es llevada a cabo en
una baquelita universal con espacios considerables entre cada modulo y con alimentacion
dependiente del computador.

De las evidencias mostradas en la Figura 48, se ilustra la sencillez de la placa de-
sarrollada, al igual que, la falta del médulo de la etapa de telemetria LoRa Ra-02.
Sin embargo, incluye los demas dispositivos seleccionados, permitiendo asi corro-

borar el funcionamiento del sensor barométrico y el sensor de unidades inerciales
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simultdneamente a través del protocolo de comunicacion serial 12C, de igual forma,
la etapa de almacenamiento a través del médulo para tarjeta microSD y el GPS. A
pesar de que la placa funcioné correctamente para probar los médulos, no cumple
con los requerimientos técnicos expuestos en la seccién 4, adicionalmente, tampoco
brinda garantia de funcionamiento y su estado de hardware no era propicio para

pruebas de lanzamiento mecanicas.

e Desarrollo placa 2:

Una vez identificadas ciertas mejoras que pudieran influir en el cumplimiento de
los requerimientos técnicos, se procede a desarrollar una segunda placa mas ro-
busta, con dimensiones dentro de las especificaciones de los requerimientos y que

incorporara todos los dispositivos (ver Figura 49).

Figura 49: Fvidencias placa desarrollada 2

(a) Placa de pruebas 2 - evidencia (b) Placa de pruebas 2 - evidencia
1. 3.

Nota. En las imagenes se muestra la segunda implementacion en conjunto de los sen-
sores que conforman la aviénica, tal como se observa la implementacion es llevada a
cabo en dos niveles conformados por baquelitas universales, ademds se tiene un mejor
aprovechamiento de espacios por parte de los sensores y se cuenta con alimentacion in-
dependiente por medio de una bateria.

Tal como se puede observar en la Figura 50(a), las conexiones se realizaron haciendo
uso de cable, lo cual no permite realizar pruebas mecéanicas y de lanzamiento garan-
tizando un correcto estado en las conexiones. Por otro lado, se puede evidenciar
que el tamano de la placa se redujo considerablemente, lo cual, permite corroborar
que los dispositivos seleccionados tras una correcta distribucién y conexion enca-

jan perfectamente en los requerimientos estructurales establecidos. Finalmente, en
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la presente implementacion se concluye que el médulo adaptador de microSD re-

quiere un cambio en su implementacion, pues su geometria no brinda confiabilidad

mecanica.

Desarrollo placa 3:

Para dar solucién a la problematica de conexion y asi poder realizar pruebas
mecanicas confiables, se efectiia el primer disefio de circuito impreso y se real-
iza su respectiva fabricaciéon. En la Figura 50(a) correspondiente al esquemético
disenado, se puede visualizar que se incluye en la placa el total de dispositivos a
utilizar mencionados en la descripcion de etapas de la seccién 7.1. Por otro lado,

en la Figura 50(b) se observa el disefio renderizado previo a su fabricacién.

Figura 50: Proceso de diseno placa de pruebas 3
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(a) Placa de pruebas 3 - esquemético. (b) Placa de pruebas 1 - diseno 3d.

Por medio de la Figura 50 se puede visualizar que el diseno consté de 2 capas,
haciendo uso de la tecnologia Through-Hole. Se asegurd que las dimensiones se
ajustaran a los requerimientos técnicos y de tal manera se asegura confiabilidad en
la realizacién de pruebas que permitieran comprobar funcionalidad de la misma y
del algoritmo establecido. La materializacién de la placa se puede observar en las

evidencias de la Figura 51.

A través de las pruebas de funcionamiento y de lanzamiento realizadas, se de-
tectaron 2 anomalfas que debfan ser solucionadas: 1) Incompatibilidad entre los
modulos microSD y LoRa Ra-02 haciendo uso del protocolo SPI. 2) Geometria del
modulo microSD inviable para la misiéon. Para dar solucién a los inconvenientes
presentados, se realiza el cambio del mdédulo adaptador de microSD por el médulo

presentado en la Figura 19.
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Figura 51: Fwvidencias placa desarrollada 3

(a) Placa de pruebas 3 - evidencia (b) Placa de pruebas 3 - evidencia
1. 3.

Nota. En las imédgenes se muestra la tercera implementacion de la aviénica, tal como
se observa la implementacion es llevada a cabo por medio de una PCB disenada en
software EasyEDA (Figura 50), con esta implementacién mejoraron los resultados dadas
las disminuciones considerables en los niveles de ruido y fue posible realizar pruebas
manuales de lanzamiento simulando el vuelo de un cohete.

e Desarrollo placa 4:

En vista del evento Latin American Space Challenge, se procedio a realizar el diseno
de una placa de circuito impreso robusta, que cumpliera con los requerimientos
técnicos y que a su vez cumpliera con la normativa de internacional de diseno de
placas de circuito impreso IPC [Bunea et al., 2010]. Para ello, a través del soft-
ware CAD EasyEda, se realiza el diseno de la placa iniciando por el esquematico
mostrado en el Apéndice B, en el mismo, se puede observar que se tuvieron en
cuenta todos los aprendizajes adquiridos en las placas de prueba mostradas an-
teriormente, adicionalmente, se anadieron dispositivos de interaccién tanto visual
como auditiva, estos permiten reconocer el estado de la placa y un proceso de re-

cuperacion post-vuelo més efectivo.

Una vez realizadas las conexiones en el esquematico, se procede a la realizacién
de las huellas y pads de cada elemento, este proceso se lleva a cabo a través del
mismo software CAD de diseno EasyEda. Una vez se cuenta con el esquematico, las
huellas y pads de cada componente, se contintia con el proceso de ruteo y diseno de
la placa, para ello, es necesario identificar y seleccionar previamente el fabricante
de la placa, pues, las reglas de diseno se limitan a las del fabricante (ver Tabla 19).

Una vez establecidas las reglas de diseno, se realiza el diseno de la Figura 52.
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Tabla 19: Reglas de diseno definidas - fabricante local

Parametro \ Valor Unidad
Ancho de trazado | 0,6 mm
Espaciado 0,4 mm
Diametro de via 1.4 mm
Diametro broca 0,7 mm

Figura 52: Proceso de diseno circuito impreso 4

(a) Disefio pcb 4 - capa superior. (b) Diseno pcb 4 - capa inferior.

El diseno se rigié bajo las reglas de la Tabla 19, adicionalmente, las dimensiones se
establecieron con base a los requerimientos estructurales definidos en la seccion 4.

La materializacion de la placa se puede observar en las evidencias de la Figura 53.

Figura 53: Fuvidencias placa de circuito impreso 4

(a) Placa de circuito impresa 4 - (b) Placa de circuito impresa 4 - (¢) Placa de circuito impresa 4 -
evidencia 1. evidencia 2. evidencia 3.
Nota. En las imagenes se muestra la cuarta implementacién de la avidnica final, tal como
se observa, la implementacién es llevada a cabo en una PCB disenada de mejor material
y aumenta su tamano dado que se le agregan los elementos y dispositivos electronicos
faltantes para garantizar el correcto funcionamiento de todas las caracteristicas de la
avionica.
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De la figura 53(b) es posible visualizar que hace falta el médulo LoRa Ra-02, su
ausencia se debe a un error cometido en el momento del disenio de la huella de dicho
dispositivo, lo cual, causé que dicho médulo no encajara en su espacio, por ello, se
decidio realizar un nuevo diseno de la placa. Por otro lado, se puede visualizar que
la distribucién de los componentes dentro de la placa no fue éptima, pues, en el
sector derecho se puede percibir muy aglomerada la placa, mientras que en el sector

izquierdo una cantidad de espacio suficiente para ajustar dicha distribucion.

e Desarrollo placa 5: Finalmente, luego de un largo proceso de diseno, pruebas,
validaciones y aprendizaje, se establece el diseno final para la avidénica del cohete
sonda Orion UIS. Inicialmente, se corrigen errores previos cometidos en el diseno
de la placa de circuito impreso 4 (ver Figura 53) para asi, basdndose en el mismo
esquematico del Apéndice C (ver Figura 77), realizar las respectivas correcciones
al diseno previo realizado. En ese sentido, en la Figura 54 se visualiza el diseno

realizado en 2D, 3D y real.

El diseno de la placa se realizé en 2 capas, tal como se puede observar en la Figura 54.
A su vez, de las imédgenes 54(e) y 54(f) se puede notar que las vias de conexién entre
la capa superior y la inferior fueron desarrolladas manualmente por los integrantes
del grupo, esto debido a que la industria de manufactura de placas de circuito
impreso local no realiza el proceso y en caso de realizarlo su costo se extiende en

aproximadamente 5 veces el costo de la placa sin dicho proceso.

Posterior al diseno de la placa, se procede al ensamblaje y soldadura de los compo-
nentes en la placa (ver Figura 55(a)). Adicionalmente, se procede a realizar a través
de impresién 3D la caja de soporte para la placa, la cual, debe estar acondicionada
a las dimensiones del requerimiento técnico de la lamina en acrilico de sujecién a
la estructura del cohete y también a las dimensiones de la placa disenada. En ese
sentido, la caja se realiza en material PLA, el cual posee caracteristicas fisicas y
mecanicas Optimas para la implementacion en el proyecto. El diseno realizado y la

caja impresa se pueden observar en las Figuras 55(b) y 55(c).

Los agujeros que se pueden observar en las esquinas del diseno de la placa, son
pensados para los pernos que ajustan la placa y el soporte de la placa a la lamina
en acrilico, posteriormente, a través de tornillos prisioneros se fija la lamina al Rack

de la estructura interna del cohete sonda (ver Figuras 56(a) y 56(b)).

Una vez lista la placa con todos los componentes ensamblados y acoplada a la
estructura, se valida el funcionamiento de todo el sistema mediante varios lanza-
mientos verticales que describieran una trayectoria parabdlica, simulando de esta

manera el recorrido que normalmente traza un cohete sonda. Se logra obtener la
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Figura 54: Proceso de diseno placa de circuito impreso 5

(c) Disefio circuito impreso 5. - capa superior 3D. (d) Diseflo circuito impreso 5. - capa inferior 3D.

coccocon O

(e) Disenio circuito impreso 5. - capa superior (f) Diseno circuito impreso 5. - capa inferior real.
real.

Nota. En la sucesién de imagenes se muestra la quinta y ultima implementacion de la
avidnica final, esta implementacion contiene todos los dispositivos y elementos necesarios
para garantizar el correcto funcionamiento de todas las caracteristicas de la avidnica,
ademdas se mejord el diseno con respecto a los anteriores haciéndolo més seguro contra
cortos y/o cualquier tipo de fallo electrénico.

informacion del lanzamiento, asi como la informacion de cada una de las variables.
Con fines ilustrativos, se destacan 2 lanzamientos, el primero de ellos caracterizados

por las Figuras 60, 61 y 62 donde se encuentran ilustrados los resultados obtenidos.

Finalmente, una vez realizado el ensamble de la avidénica a la estructura interna
del cohete, se procede a extender los cables de las salidas pirotécnicas hacia la
zona del sistema de recuperacion, se verifica el funcionamiento de la aviénica en

general y de esta manera se da por finalizado el proceso de implementacién de la
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Figura 55: Fuvidencias placa de circuito impreso 5 y diseno base soporte

(a) Placa de circuito impreso 5 - (b) Placa de circuito impreso 5 - (¢) Placa de circuito impreso 5 -
ensamble de componentes. caja de soporte disenada. acople base estructural.

Nota. En la sucesion de imagenes se muestra la pieza estructural con recubrimiento
protector hecha a la medida de la tarjeta electrénica para hacer mas facil su adaptacion
a la estructura del cohete.

Figura 56: Fvidencias de integracion avionica y estructura

(a) Placa de circuito impreso 5 - evi- (b) Placa de circuito impreso 5 - evi-
dencia de acople estructural 1. dencia de acople estructural 2.

Nota. En las imégenes se muestra la estructura interna ”Rack” en la que va contenida la
avidnica.

avidnica al cohete sonda. FEn términos de la competencia LASC, en este mismo
paso del proceso, los evaluadores del evento realizan una inspeccion detallada de
cada componente, tanto interno como externo del cohete, para posteriormente dar

luz verde al lanzamiento del mismo (ver Figura 57).

El lanzamiento del cohete sonda se llevo a cabo el dia domingo 07 de agosto del

2022, momento en el cual los resultados no fueron los esperados, pues el cohete,
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Figura 57: Fotografia momento de evaluacion por parte de los organizadores

a causa de una sobrecarga en el sistema de ignicién para la activacién del motor,
exploté (ver Figuras 58(a) y 58(b)), evitando de tal manera la validacién de la
electrénica en vuelo real. Sin embargo, a través de las pruebas realizadas tanto por
etapa individual como una vez integradas todas las etapas, es posible asegurar el
optimo funcionamiento de la aviénica desarrollada. El equipo compuesto por 18
integrantes, de los cuales 14 lograron representar al pais en el importante evento de
coheteria (ver Figura 2) del cual se destaca su importante participacién, logrando
obtener el cuarto puesto en la competencia y ser campeones en las otras categorias

en las que se participo.

Figura 58: Resultados de lanzamiento - explosion

(a) Placa de circuito impreso 5 - (b) Placa de circuito impreso 5 -
resultado final cohete sonda. resultado final avidénica.

Nota. Dadas las fallas durante la etapa de despegue del cohete, la tarjeta electrénica
quedd en pérdida total al haberse quemado.
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5.3  Presupuesto del proyecto
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En las Tablas 20 y 21 se pueden observar los costos estimados para el desarrollo

del proyecto, estos fueron financiados a través del grupo de investigacion CEMOS y el

Semillero de Coheteria UIS Aeroespacial. Gracias a este apoyo fue posible la materia-

lizacién del proyecto y la participacion en el LASC 2022.

Tabla 20: Presupuesto general del proyecto

Descripcion Etapa Cantidad Precio unitario Subtotal
Moédulo DEVKIT ESP32 30 pines Procesamiento 2 $ 30.000 $ 60.000
Arduino Nano Procesamiento 2 $ 30.000 $ 60.000
Moédulo LORA32 433/470 MHz Ra02 Telemetria 4 $ 29.000 $ 116.000
Adaptador IPX a SMA Telemetria, 4 $ 19.200 $ 76.800
Antena 433 MHz transmisor/receptor Telemetria 4 $ 6.800 $ 27.200
Médulo GPS GT-U7 Sensado 1 $ 147.000 $ 147.000
Moédulo BNOO055 Sensado 2 $ 231.000 $ 462.000
Modédulo GY-63 MS5611 Sensado 2 $ 35.000 $ 70.000
Moédulo adaptador MicroSD Almacenamiento 2 $ 12.000 $ 24.000
Tarjetas SD Clase 10 32GB Almacenamiento 2 $ 20.000 $ 40.000
Médulo MP2307 regulador Potencia 4 $ 7.000 $ 28.000
Bateria LiPo Zippy 2200 mAh Potencia 2 $ 170.000 $ 340.000
Conector XT60 hembra/macho Potencia 2 $ 12.000 $ 24.000
Borneras de salida 2P /3P Control 10 $ 1.000 $ 10.000
Buzzer pasivo 7.6mm Control 2 $ 6.200 $ 12.400
Transistor IFRZ44N Control 4 $ 3.000 $ 12.000
Elementos pasivos Control 20 $ 1.000 $ 20.000
Led RGB 2 pines Control 10 $ 500 $ 5.000
Estructura para aviénica a bordo Acoplamiento 1 $ 30.000 $ 30.000
Total $ 1.564.400

Tabla 21: Presupuesto para la avionica a bordo

Descripcion Etapa

Cantidad Precio unitario Subtotal

Moédulo DEVKIT ESP32 30 pines Procesamiento 1 $ 30.000 $ 30.000
Médulo LORA32 433/470 MHz Ra02 Telemetria 1 $ 29.000 $ 29.000
Adaptador IPX a SMA Telemetria 1 $ 19.200 $ 19.200
Antena 433 MHz transmisor/receptor Telemetria 1 $ 6.800 $ 6.800
Moédulo GPS GT-UT Sensado 1 $ 147.000 $ 147.000
Médulo BNOO055 Sensado 1 $ 231.000 $ 231.000
Médulo GY-63 MS5611 Sensado 1 $ 35.000 $ 35.000
Moédulo adaptador MicroSD Almacenamiento 1 $ 12.000 $ 12.000
Tarjetas SD Clase 10 32GB Almacenamiento 1 $ 20.000 $ 20.000
Moédulo MP2307 regulador Potencia 2 $ 7.000 $ 14.000
Bateria LiPo Zippy 2200 mAh Potencia 1 $ 170.000 $ 170.000
Conector XT60 hembra/macho Potencia 1 $ 12.000 $ 12.000
Borneras de salida 2P /3P Control 4 $ 1.000 $ 4.000
Buzzer pasivo 7.6mm Control 1 $ 6.200 $ 6.200
Transistor IFRZ44N Control 2 $ 3.000 $ 6.000
Elementos pasivos Control 10 $ 1.000 $ 10.000
Led RGB 2 pines Control 2 $ 500 $ 1.000
Estructura para avidénica a bordo Acoplamiento 1 $ 30.000 $ 30.000
Total $ 783.200
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6 Analisis de resultados

Con el objetivo de validar el funcionamiento de la implemetacion final de la avidnica
propuesta en este proyecto de investigacion, se llevaron a cabo diferentes pruebas antes,
durante y después de la competencia, obteniendo una gran cantidad de datos almacena-
dos en el repositorio del equipo, con los cuales, a través de la presente seccién se busca
justificar y analizar la base de datos obtenida en pruebas desarrolladas tanto en Tatui,

Brasil, como en la Universidad Industrial de Santander.
Previo a graficar la informacién durante las diferentes pruebas de vuelo, se sometieron
los datos obtenidos a un proceso de suavizado y filtrado en el cual se eliminaron los picos

de valor producidos por el ruido térmico en los dispositivos electronicos usados y cualquier

interferencia presente en el lugar de lanzamiento.

6.1 Resultado de la prueba en Brasil

Figura 59: Fvidencias de pruebas realizadas previas al lanzamiento en Brasil

(a) Calibracién de sensores (b) Lanzamiento realizado  (c¢) Validacién de fun-

cionamiento

Para llevar a cabo la prueba previa al lanzamiento que se mostrara a continuacion, se
adapté una pieza con recubrimiento protector a la medida de la tarjeta electrénica (ver
Figura 55(c) y se lanzé verticalmente simulando el recorrido parabdlico que debe tener
durante el vuelo del cohete, tal como se observa en la Figura 59. Como se observa en las
Figuras 60 y 61, se registraron correctamente las variables aceleracion, aceleraciéon angu-
lar, campo magnético, presién y temperatura, proporcionadas por el sensor barométrico

y la IMU. De igual forma, se observa en la Figura 62 la relacién de la altura con la
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activacion de la senal de apogeo, lo cual afirma la correcta deteccién del punto maximo

de altura alcanzado durante la prueba, y la correcta ejecucion de la légica programada.

Figura 60: Prueba de lanzamiento 1 - variables inerciales
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Figura 61: Prueba de lanzamiento 1 - variables atmosféricas
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Tal como se puede observar en la Figura 61 los datos obtenidos a partir de la sensérica
presente en la avidnica cumplen con la relacién fisica que existe entre la presion at-
mosférica y la altura de un cuerpo, dado que la magnitud de dichas variables cambian
inversamente. Este comportamiento se evidencia en los resultados obtenidos de la Figura
61 donde la presién atmosférica disminuye al mismo tiempo que la altura de la placa
aumenta. Lo anterior se fundamenta con base en la relacion existente entre la presion
atmosférica y altura, pues a medida que un cuerpo aumenta su altura, la cantidad de
particulas de aire sobre el mismo disminuye, generando una disminucién proporcional en

la presién atmosférica.

Figura 62: Prueba de lanzamiento 1 - deteccion de apogeo
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6.2 Resultados de los vuelos en el Dron

En consecuencia a la pérdida de la informacion tras la explosién del cohete sonda Orion
UIS, que permitia validar finalmente el funcionamiento total de la aviénica, se tomé la
decision de realizar la reconstruccién de la misma (ver Figura 63), validando a través de
un dron su funcionamiento, sin embargo, como se puede notar en la misma figura, no se
contaba con el dispositivo de localizacién geografica, esto debido a que no se contaba con
el mismo dispositivo para repuesto y su costo de adquisicion era elevado. Para llevar a
cabo estas pruebas se aseguro la tarjeta electrénica al dron, tal como se observa en la
Figura 64 y se llevaron a cabo un total de 3 vuelos, en los cuales se transmitié informacion
desde la distancia alcanzada por el dron hasta la estacion terrena a través de los médulos
LoRa. Adicionalmente, se almaceno la informacién en la memoria SD de la avidnica y la
informacion recibida en la estacion terrena, esto con el fin de comprobar el radioenlace

disenado.
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Figura 63: Avionica reconstruida luego de la competencia

(a) Vista isométrica 1 (b) Vista superior (c) Vista isométrica 2

Figura 64: Integracion de la avionica al dron

(a) Avidnica asegurada (b) Dron utilizado

Figura 65: Fuvidencias de vuelo del dron
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(a) Despegue (b) Ascenso (¢) Apogeo

De la Figura 65, se puede evidenciar el funcionamiento de las pruebas realizadas
haciendo uso del dron, mismo comportamiento que se realizo para los 3 vuelos a diferentes

alturas.
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e Vuelo 1:

En el primer vuelo se llevd a cabo la transmision de datos a través de los radios, al
mismo tiempo que se almacend dichos datos en la memoria SD de la avionica. Esta
prueba buscaba validar el funcionamiento de la etapa de procesamiento al hacer
uso de los 2 nicleos que el ESP32 incorpora, uno de ellos se destiné a la etapa de
sensado, procesamiento, control y almacenamiento, mientras que al otro ntcleo se

le asigno la etapa de transmisién de la informacion.

En ese orden de ideas y buscando validar el sistema de transmision, en las Fi-guras
66, 67 y 68 se evidencia el registro obtenido en la estacién terrena tras la informacion
enviada desde la avionica en el dron. Se puede visualizar los datos de las variables
aceleracion, aceleracién angular, campo magnético, presion y temperatura propor-
cionadas por el sensor barométrico y la IMU. Por otro lado, la relacién de la altura
con la activacién de la senal de apogeo, la cual fue programada para activarse 7
metros por debajo de su deteccién, puede observarse en la Figura 68, donde también
se puede visualizar la senal de activacion del paracaidas principal programada para
activarse tan pronto la altura fuera inferior a los 60 metros en el descenso. Por otro
lado, se observa en la Figura 67 que el comportamiento de la presiéon atmosférica
comparada con la altura del Dron es el esperado, ya que a medida que aumenta la

altura la presion disminuye y viceversa.

El primer vuelo realizado valida los objetivos planteados para la prueba y a pesar
de que las condiciones de vuelo son diferentes, la l6gica programada no tuvo errores,

esto permite confiar en que el funcionamiento dentro de un cohete seria éptimo.

Figura 67: Resultados del vuelo 1 - variables atmosféricas
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Figura 66: Resultados del vuelo 1 - variables inerciales

12 4

10 2
~
a
~N 8 i

§ ;0
E E
= —— Aceleracion en x o
5 6 < c

o — Aceleraciéneny | & _,
3 — Aceleraciénenz | ¢
5 ©
v 4 g
Y o

< G -4
[
v}
2 <

-6

o —— Aceleracion angul
— Acele ngular en y
_g| — Aceleracion angul
0 50 00 150 200 0 50 00 150 200
Tiempo [s] Tiempo [s]
2 . .
(a) Acelerémetro (b) Giroscopio

—— Campo magnético en x
—— Campo magnético en y
~— Campo magnético en z

N

o

Campo Magnético [uT]

0 50 100 150 200
Tiempo [s]

(¢) Magnetémetro

Figura 68: Resultados del vuelo 1 - deteccion de apogeo
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Se compararon los datos obtenidos durante el vuelo mediante la telemetria y el
almacenamiento de informacién en la memoria microSD ajustada en la aviénica. Tal
como se observa en la Figura 69, los datos registrados de altura y apogeo coninciden

en el comportamiento de las graficas resultantes de dichos datos obtenidos. La
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altura maxima registrada fue de 120 metros, con una frecuencia de 4 muestras por
segundo, lo que confirma una transmision exitosa, sin pérdida de informacion y un

ancho de banda suficiente para la aplicacion requerida.

Figura 69: Datos de telemetria Vs Datos locales en microSD - vuelo 1

1201 — Sehal primer 10 10
— Sefal segundo paracaidas \ — Sefial segundo paracaidas N

Altura [m]
o
2

—— Altura

120 — Sefial primer

100

=)
=3

©

3
e
o

=)
o
[
o

—— Altura

Altura [m]
o
2

S
o O
Sefal De Activacién

e
e .
Sefal De Activacién

&
S

o
~
o
©

20

0.0 0 0.0

150 200 0 50 150 200

00 00
Tiempo [s] Tiempo [s]

(a) Altura Vs Apogeo - Telemetria (b) Altura Vs Apogeo - SD

e Vuelo 2:

De la misma manera que en el primer vuelo, el segundo vuelo se realizé con el fin
de validar el radionenlace, sin embargo, esta vez se busca validar el funcionamiento
del algoritmo disenado para trabajar usando un solo nicleo en el microcontrolador

ESP32 para procesar todas las etapas de la avionica.

Tal como se observa en las Figuras 70, 71 y 72, nuevamente se registraron correcta-
mente los datos de las variables aceleracién, aceleracién angular, campo magnético,
presion y temperatura proporcionadas por el sensor barométrico y la IMU. De igual
manera, se observa en la Figura 72 una altura maxima alcanzada de 150 metros,
momento en el cual, siete metros después de haberse alcanzado dicha altura, se real-
iza la activacién de la senal de apogeo, posteriormente, a una altura programada de
60 metros se activa la senal de eyeccion del paracaidas principal, lo cual confirma la
correcta eyeccion del sistema de recuperacion en sus dos etapas, y adicionalmente,
se destaca la potencia de procesamiento del microcontrolador ESP32, pues, tanto
en el vuelo 1 como en el vuelo 2, se obtuvo un excelente comportamiento del mismo,

logrando en el vuelo 2 una frecuencia de transmision de 5 muestras por segundo.

Al realizar un anélisis detallado de la informacion recibida a través de la telemetria

y la informacién almacenada en la memoria microSD a bordo de la avidénica, como
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se muestra en la Figura 73, se logra evidenciar que no existe pérdida de infor-
macién, lo cual junto a los resultados obtenidos en el vuelo 1, terminan por validar
el funcionamiento del radioenlace disenado. Por otra parte, se corrobora el fun-

cionamiento de la interfaz grafica implementada.

Figura 70: Resultados del vuelo 2 - variables inerciales
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Figura 71: Resultados del vuelo 2 - variables atmosféricas
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Figura 72: Resultados del vuelo 2 - deteccion de apogeo
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Figura 73: Datos de telemetria Vs Datos locales en microSD - vuelo 2
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e Vuelo 3:

Finalmente, a través del dltimo vuelo de prueba realizado se buscaba validar el
funcionamiento auténomo de la avidnica sin el sistema de telemetria, para ello,
unicamente se decidié almacenar la informacion proveniente de la etapa de sensado

en la memoria microSD incorporada.

En este vuelo se observé que la cantidad de muestras tomadas durante el vuelo
aumentaron considerablemente, pues pasaron de tenerse entre 4 o 5 muestras de los
vuelos anteriores a un total de hasta 18 muestras por segundo, esto se debe a que
el procesamiento de variables aumenté dado que se disminuyeron los procesos que
debe llevar a cabo el microcontrolador al no transmitir informacién por radio. De

igual forma, se observa en las Figuras 74, 75 y 76 el correcto registro de los datos de
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las variables fisicas requeridas. En la Figura 76, se logra evidenciar la maxima altura
alcanzada con el dron de 100 metros, una frecuencia de muestreo y almacenamiento
de hasta 18 muestras por segundo y una excelente precision del sistema disenado e
implementado por el equipo. De esta manera, se valida nuevamente que la légica

del algoritmo implementado funciona correctamente.

Figura 74: Resultados del vuelo 3 - variables inerciales
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Como se evidencia en la Figura 75 los datos de temperatura ambiente registrados
por la avidénica durante el vuelo tienden a mantenerse constantes en su magnitud,
este comportamiento obedece a la relacién fisica que existe entre la temperatura
y la altura, la cual indica que la temperatura tiende a disminuir un grado cada
aproximadamente 154[m], esto se debe a que conforme se aumenta la altura la
presion es menor y un gas al perder presion pierde temperatura, en este caso como
la altura maxima es menor a 154[m]| los cambios registrados en la temperatura no

superan 1 [°C].
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Figura 75: Resultados del vuelo 3 - variables atmosféricas
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7 Conclusiones

En términos generales, la materializacion del presente proyecto se llevé a cabo cumpliendo
con las fechas estipuladas por el equipo previas a la competencia (05, 06 y 07 de agosto),
desarollando y culminando las tareas haciendo uso de la version modular de los dispo-
sitivos electréonicos mostrados en la seccién 4, donde se justificé la seleccién de cada uno
de ellos. La causa de lo anterior se debi6 a 3 razones especificas: el bajo presupuesto por
parte del equipo para poder adquirir los dispositivos en su versiéon superficial, la larga
espera en las compras internacionales y la disponibilidad de la mayoria de dispositivos en
su version modular en el espacio de trabajo del semillero. En consecuencia, se comprobd
que el funcionamiento modular fuera éptimo y confiable para la mision, asegurando que
el diseno cumpliera con los requisitos establecidos por el subsistema de estructuras en

cuanto al dimensionamiento y peso de la avidnica.

Por otro lado, se valido el funcionamiento correcto de la etapa de potencia compuesta
por la bateria LiPo de 3 celdas y los reguladores de tensién MP2307, esto permitié sum-

inistrar la energia suficiente a cada dispositivo electrénico que hizo parte de la avidnica.

La eleccion del microcontrolador ESP32-WROOM-32D como eje central de la etapa
de procesamiento, permitié cumplir con los requerimientos de software y hardware en el
area, dado que, acorde a sus caracteristicas y a la logica de programacién implementada,
se corrobor6 que dicho microcontrolador al tener la posibilidad de utilizar 2 nicleos faci-
litaba la realizacién de tareas, pues a través de un nicleo se realizaban las mediciones y
paralelamente el otro nicleo se encargaba de enviar la informacion de dichas mediciones
a la estacién terrena. Adicionalmente, se reconocié la importancia de la alta velocidad
de procesamiento de este microcontrolador al hacer uso de interrupciones tanto internas
como externas que permitieran ejecutar las principales tareas de eyeccion de las cuales la

etapa de procesamiento era la encargada.

Tras el anélisis de los resultados obtenidos, se comprobd que la seleccion de sensores en
base a sus rangos de medicion y velocidad de operacion fueron correctos, ya que los datos
registrados muestran concordancia y alta precision en sus mediciones. Al mismo tiempo,
se encontré que la deteccién de apogeo usando la variable de la altura, proporcionada
por el sensor barométrico, es mas confiable que usar el calculo de la media cuadratica
determinada a partir de la lectura de las componentes de aceleracién a través de la IMU,
dadas las irregularidades durante el vuelo que pueden derivar en el cohete alcanzando la

maxima altura en otra posiciéon u orientacion diferente a la esperada.
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Por otra parte, se destaca la eleccion del médulo adaptador de SD usado en la etapa
de almacenamiento, dados los problemas de compatibilidad encontrados entre algunos de
estos adaptadores por la presencia del elemento electronico ”buffer” en su circuito, que

imposibilita la inicializacion de los demas mddulos contenidos en la avidnica.

Se garantizoé el envio de datos entre la avidnica y la estacién terrena mediante el uso de
radios LoRa y antenas omnidireccionales de 3dBi en la banda de frecuencia de 433 MHz,
logrando una distancia de hasta 6600 metros aproximadamente. Los médulos transcep-
tores utilizados son ideales para este tipo de aplicaciones permitiendo la comunicacion
a grandes distancias incluso mayores a la alcanzada siempre y cuando se tenga linea de
vista entre el emisor y el receptor. Al mismo tiempo se destaca la importancia de orga-
nizar la trama de datos con una estructura definida para facilitar la correcta recepciéon

de toda la informacién y visualizacién en la estacion terrena.

Al revisar los datos obtenidos con los diferentes cédigos de programacién usados en
las pruebas de vuelo con el dron, se evidencié que los resultados cambian especificamente
en la cantidad de muestras tomadas dependiendo la programacién que recibe la tarjeta
electrénica, cuando se emplea al mismo tiempo la telemetria y el almacenamiento de
datos local en la memoria microSD incorporada en la aviénica, la cantidad de muestras
registradas es mucho menor comparada a las muestras almacenadas cuando solo se guarda
informacion en la memoria microSD. Esto se debe a que el procesamiento de variables
aumenta dado que se disminuyen los procesos que debe llevar a cabo el microcontrolador
y es capaz de leer y almacenar més datos de las variables medidas. Adicionalmente, se co-
rrobord el funcionamiento de los dos niicleos incorporados en la placa ESP32, confirmando

las ventajas de hacer uso de los mismos en aplicaciones de este tipo.
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8 Recomendaciones

El uso del dispositivo de placa electronica desarrollado es posible teniendo presentes
las siguientes recomendaciones:
e Verificar la calibracién previa de los sensores mediante las senales auditivas imple-

mentadas.

e La cantidad de muestras para el calculo de la altura de referencia es reprogramable

mediante el software desarrollado.

e Es necesario mantener estatico el vehiculo mientras se calibran los sensores y se

toma la altura referencia, esto con el fin de evitar futuros errores en la medicién.

e Verificar la direccion de las antenas tanto transmisora como receptora, es indispen-

sable tenerlas enfrentadas paralelamente a causa de su factor de radiacion.

e Es indispensable realizar pruebas de funcionamiento de los canales pirotécnicos

previas a la implementacion de la avidnica.

e El comportamiento de la senal de activacion haciendo uso de mecha pirotécnica y de

ignitores comerciales funcioné perfectamente durante las pruebas previas al evento.

Entorno al uso de localizadores geogréficos se recomienda hacer un cambio en el
diseno a un dipsositivo GPS comercial que se pueda conseguir facilmente en Colombia,
dado que, a pesar de que las caracterisitcas del GPS implementado se ajustan a las necesi-
dades, la reconstruccién de la placa se vid limitada en este aspecto, pues dicho mdédulo
unicamente era posible adquirirlo mediante importacién aumentando costos y tiempos de

implementacién.

Para el uso de la interfaz propuesta se debe descargar el programa TelemetryViewer-
v0.7, el cual es un software Java multiplataforma usado para visualizar datos desde un
computador o dispositivo que permita instalar el aplicativo. El uso del software es muy
intuitivo y solo necesita de un puerto serial que envie los datos al dispositivo que aloja la
interfaz y por medio del monitor serie se reciben los datos para que la plataforma pueda

empezar a mostrar la informacién segiin como se quieran visualizar los datos.

Finalmente, se recomienda profundizar en las investigaciones y desarrollos actuales
por parte de equipos de otros paises quienes obtuvieron éxito total en su misién, esto
con el fin de intercambiar conocimiento y generar nuevas ideas entorno al desarrollo de

la avidnica.
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9 Trabajo Futuro

Los resultados finales del trabajo implementado en este proyecto de investigacion son
funcionales y se cumplen todos los objetivos planteados en un principio, sin embargo, es
importante proponer como trabajo futuro la implementacion de todos los elementos que
componen la tarjeta electronica en el montaje superficial. De esta forma se tendrd una
implementacion mas segura y resistente a posibles danos electréonicos, al mismo tiempo

que mas adaptable a la estructura del cohete dada la disminucién en su tamano.

Buscando mejorar la version de la avidénica alcanzada e incorporar nuevas funcional-
idades en torno al comportamiento aerodinamico de un cohete sonda, se propone el
andlisis, disefio e implementacién de un lazo realimentado para el control del direc-
cionamiento de empuje de un cohete sonda haciendo uso del médulo sensor de unidades
inerciales (IMU) BNOO055 de la aviénica desarrollada. Esto permitird asegurar que la

trayectoria del cohete sonda durante el vuelo sea la esperada.

Actualmente el calculo para la deteccién del apogeo se realiza mediante la altura que
va registrando el cohete a medida que transcurre el vuelo, se propone plantear nuevos
métodos de deteccién o complementar la ecuacion planteada para el calculo del apogeo
usando las componentes de la aceleracion, haciendo dicho calculo funcional no solo cuando
el cohete describe la trayectoria de ascenso vertical que se espera, sino también sea ca-
paz de detectar apogeo cuando el cohete no tenga la orientacién y/o direccién prevista

durante el vuelo debido a fallas internas o factores externos.

A causa de la explosion del cohete Orion UIS momentos después de su despegue y
debido a las razones de dicho comportamiento, se plantea el diseno de un mando de
control inalambrico que cuente con un circuito para la activacion del sistema de ignicion
para un motor de combustible sélido. Se recomienda que el mando de control tenga la
suficiente redundacia y cuente con un circuito de seguridad que evite posibles activaciones

falsas.
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Apéndices

Apéndice A. Repositorio general del proyecto - GitHub

Link: https://github.com/AvionicaUIS/Avionics-0rion-UIS/tree/main/Tesis

Apéndice B. Repositorio general del proyecto - Cédigos implementados

Link: https://github.com/AvionicalUIS/Avionics-0rion-UIS/tree/main/Technicall,

20documentation/Final_codes_used

Apéndice C. Esquematico utilizado para el diseno final de la placa de circuito

impreso

Figura 77: Esquemdtico utilizado para el diseno final de la placa de circuito impreso
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Apéndice D. Repositorio general del proyecto - Material audiovisual de so-

porte

Link: https://github.com/AvionicaUIS/Avionics-0rion-UIS/tree/main/material_

audiovisual

Apéndice E. Repositorio general del proyecto - Cédigo implementado eyecciéon

Link: https://github.com/AvionicaUIS/Avionics-0rion-UIS/tree/main/Technicall
20documentation/individual_tests/pyro/pyro

Apéndice F. Repositorio general del proyecto - Base de datos de hojas de

datos

Link: https://github.com/AvionicalUIS/Avionics-0rion-UIS/tree/main/Tesis/

Datasheets

Apéndice G. Pagina web del trabajo de investigacion

Link: https://sites.google.com/view/proyectoavionicauis/portada
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