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1 INTRODUCCION

En los ultimos afos, en el marco del "Proyecto Lai", se ha trabajado en d4rea de tecnologias
aeroespaciales. Lai es un proyecto educativo dedicado a proveer experiencia en ingenieria aplicada a
los estudiantes de grado, promovido por la Facultad de Ingenieria (UdelaR).La tarea concreta consiste
en la fabricacidn y operacién del primer picosatélite experimental uruguayo. Este tipo de experiencias
han sido muy exitosas en otras universidades, y seria la primera actividad espacial en el pais.

Hasta el 2009, se han liberado exitosamente cuatro globos sonda con sistemas de telemetria,
instrumentacién y carga cientifica desarrollados por estudiantes. Superando los 33km de altura. En
esta primera etapa se llevaron a cabo diversosavances, como el desarrollo completo de un enlace de
video en 1200 MHz y la adquisicion de “know-how” acerca de los globos de gran altura como
herramienta cientifica de propdsito general.

El presente trabajo inicia la etapa relacionada directamente con el satélite, centrandose en el moddulo
de gestidn de energia de este ambicioso proyecto.

2 MOTIVACION

La puesta en orbita de un satélite demanda mucho esfuerzo tanto de recursos humanos como
econdmicos. La provisién de energia eléctrica en un sistema de estas caracteristicas es fundamental.
Una falla en el sistema energético resulta necesariamente en la pérdida del satélite. Es por ello que la
fiabilidad del elemento a poner en dérbita queda mayoritariamente definida por la capacidad de tener
una gestion segura y eficiente de las fuentes de energia a utilizar por éste.

Motivados en que el satélite opere correctamente y por el mayor tiempo posible en el espacio se
plantea el siguiente trabajo. Bajo el titulo “Desarrollo del sistema de gestidon de energia para un
satélite” se busca analizar la problematica de gestionar la energia de un satélite con el afan de sacar el
mayor provecho de la inversién de su puesta en orbita.

10
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3 CONCEPTOS GENERALES [1)*
3.1 CubeSat

El proyecto CubeSat desarrollado por Cal Poly es una cooperacién internacional de mas de 40
universidades y empresas privadas trabajando en forma conjunta para el desarrollo de picosatélites
gue contengan pequefias cargas Utiles (“payloads”) asociadas a experimentos cientificos, privados o
gubernamentales. La misién primaria de este programa es brindar la posibilidad de hacer accesible la
puesta en érbita de pequefios “payloads” a un costo accesible a nivel institucional.

Este programa brinda a los estudiantes la posibilidad de trabajar en el area de tecnologias espaciales.
Dicha oportunidad es factible dada la reducciéon de costos y de tiempo de desarrollo generalmente
asociados con el disefio del satélite. La reduccién de estos costos y limitaciones de tiempo, se logra
reduciendo drasticamente las dimensiones del satélite.

Esta es la razén por la cual la norma CubeSat define como muy importantes dos caracteristicas
fundamentales, que son sus dimensiones de 10 x 10 x 10 cm y sumasade nomds de 1 kg.
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Figura 1. Dimensiones estandar de un CubeSat

3.2 Interfaz P-POD

El P-POD (Poly Pico satellite Orbital Deployer) es el sistema de liberacién estandar de los CubeSats.
Carga de tres a seis CubeSats estandar, sirviendo como interfaz entre los CubeSats y el LV (“Launch
Vehicule” o Vehiculo de Lanzamiento). El P-POD es una caja rectangular de aluminio con una
compuerta y un sistema de resorte. Los CubeSats se deslizan sobre unos rieles durante su puesta en
Orbita. Los satélites deben ser compatibles con los P-POD para garantizar la seguridad y el éxito de la
mision.

Figura 2.P-POD: Poly Picosatellite Orbital Deloyer

* Las referencias se detallan en los titulos de las secciones que las utilizan.
11
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3.3 Vehiculo de Lanzamiento

Los CubeSats dentro de los P-PODS son dispuestos dentro de cohetes que son lanzados al espacio para
la puesta en drbita de los satélites. Un ejemplo de estos vehiculos es el Vega LV utilizado para el
lanzamiento del SwissCube en 2009 (Figura 3).

Figura 3. Vega LV

12
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4 OBJETIVO GENERAL

Analizar, desarrollar y poner en funcionamiento el sistema de gestién de energia para un satélite, junto
con su modelado térmico. Se procura con este desarrollo controlar el suministro energético del
satélite garantizando su vida util.

4.1 La Importancia del Sistema de Gestion de Energia

La funcidn primaria del sistema de gestidn de energia es capturar la energia solar y administrarla. Esto
se realiza a través de celdas fotovoltaicas que reciben la energia directamente del sol como también
del albedo, transmitiéndola luego a los diversos subsistemas. No menos importante es la capacidad
gue debe tener de controlar las fallas referentes a consumo de energia de los demds médulos, ya sea
por sobrecargas, sobretensiones o fendmenos generados por eventos espurios.

Visto que el satélite no se encontrara todo el tiempo expuesto a esta fuente de energia (el tiempo de
exposicidn a la radiacidn solar dependera de la drbita que el CubeSat describa), debera acumularse
parte de la energia capturada. Por tanto teniendo en cuenta este aspecto es que parte de la energia
captada por los paneles solares se almacenard en una bateria a efectos de volcarla a los subsistemas
durante el tiempo en que el satélite se encuentre en el cono de sombra del eclipse.

La radiacion también puede causar errores en dispositivos l6gicos. Esto ocurre cuando una particula de
alta energia golpea al dispositivo y pueden acontecer una o dos situaciones: El primer escenario es
cuando la particula atraviesa el material del dispositivo ionizando la trayectoria en su camino (Figura 4
—lzquierda-). Esta ruta actuard como un corto circuito entre las partes individuales/capas del
dispositivo. El segundo escenario es cuando la particula de alta energia golpea un dtomo con la energia
suficiente como para dividirlo, y las partes individuales a continuacién, cada uno traza un camino de
particulas ionizadas a través del material del dispositivo (Figura 4 —Derecha-).

Este fendmeno se conoce como un Single Event Upset (SEU), y puede cambiar los datos almacenados
digitalmente o hacer una abrir o cerrar un gate en el momento equivocado. El impacto en el
dispositivo de caracter mas grave, en el que la particula de alta energia puede causar dafos en el
dispositivo, se conoce como un Single Event Latch-up (SEL).Estos efectos también pueden afectar a
otros dispositivos, por ejemplo, causando un conflicto de bus, donde los dispositivos por separado
intentan forzar diferentes tensiones en el mismo punto, y por lo tanto se queman. El software puede
ser programado para detectar y corregir errores digitales, pero los conflictos en el bus y los SEL deben
ser detectados y corregidos por hardware.

Particula répida cargada

Proton de alta

@ & energia

p

Columna lonizada \\ Interaccién Nuclear

Figura 4. Single Event Upset (SEU) (Izquierda), Single Event Latch-up (SEL) (Derecha).

La funcién secundaria de este sistema de gestién energética serd por tanto proteger los diferentes
subsistemas contra estos fendmenos.

13
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5 REQUISITOS DE DISENO PARA EL SISTEMA DE GESTION DE
ENERGIA

Dentro de este capitulo se enumeran los diversos requisitos de disefio. Primeramente se listan los
requisitos fisicos, eléctricos y de flujo de datos. Luego se enuncian otras especificaciones importantes.

5.1 Requisitos de la Estructura

Los principales requisitos estructurales para el sistema de gestion de energia son, la masa del
dispositivo, la superficie de la placa del circuito impreso y el volumen de la bateria. Estas restricciones
se observan en la Tabla 1.

Tabla 1. Restricciones fisicas

Masa del dispositivo 130g
Dimensiones del Circuito Impreso 92 x 98 mm
Volumen de las Baterias (L x A x H) 65x 37 x 10 mm

5.2 Requisitos Eléctricos

El dispositivo debera contar con paneles solares, baterias de respaldo para la fase eclipsada de la
Orbita y componentes electrénicos. Estos Ultimos deberdn trabajar con rangos de tensidn de entre 2V
a 5V (fijando su valor preciso en los anadlisis subsecuentes) y las corrientes de alimentacidn para los
diferentes mdédulos deben encontraran entre 70mA a 700mA aproximadamente (en algunos casos son
picos de consumo instantdneos). Las potencias maximas consumidas por los médulos del satélite se
encuentran en el entorno de los 250mW a 1.5W como se indica en las secciones 7 y 8.3.

El mddulo debe mantenerse en funcionamiento la mayor cantidad de tiempo posible sin fallas, por ello
este debera contar con redundancia dura para las partes mas delicadas del sistema. A fin de aumentar
la vida util del satélite el sistema debera contar con protecciones contra posibles drenajes de energia
accidentales (ver seccion 8).

Ningun dispositivo electronico debera estar activo durante el lanzamiento a efectos de prevenir
cualquier interferencia eléctrica o de RF con el vehiculo de lanzamiento y “payloads” primarias. Los
CubeSats con baterias recargables deben ser completamente desactivados durante el lanzamiento o,
en su defecto, ser lanzados con las baterias descargadas.

5.3 Requisitos Térmicos

La electrdnica para su correcto funcionamiento debe estar dentro de un rango de operacion entre-
40°Cy 70°C. Integrados con especificaciones militares soportan de -55°C a 125°C.

Para el caso de las baterias su temperatura de operacién puede variar en distintos rangos de acuerdo
al tipo de quimica de la misma (ver Tabla 2).

Tabla 2. Rango de temperaturas de trabajo segun la quimica de las baterias.

Tipo de Bateria = Tmin (°C) ‘ Tmax (°C)

NiCd -20 45
NiMh 0 50
Saphion (LiSph) -10 50
A123 -30 70
Li-lon -25 75
Lipoly 0 50

14
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5.4 Otras Especificaciones

5.4.1 Pin de “Remove Before Flight”

Un “remove before flight (RBF) pin” es necesario para desactivar el CubeSat durante su ensamblaje
fuera del P-POD. Este pin serad quitado una vez que el CubeSat se coloque dentro del P-POD. El pin
estara conectado directamente al sistema de gestidn energética.

5.4.2 Despliegue de Antenas y Retardo en la Transmision de Datos

Para permitir la adecuada separacién de los CubeSats, sus antenas seran desplegadas unos 15 minutos
después de su expulsion del P-POD (instante que se detecta a través de los interruptores de despliegue
del CubeSat.)

Los CubeSats pueden entrar en un modo de transmisién de baja potencia (LPTM-Low Power Transmit
Mode) 15 minutos después de su expulsiéon del P-POD.

LPTM son tramas cortas y periddicos desde el CubeSat hacia tierra, también llamado baliza.

Es posible que los CubeSats activen todos los transmisores primarios, o entren en un modo de
transmisidn de alta potencia (HPTM-High Power Transmit Mode) 30 minutos después de su expulsidon
del P-POD.
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6 MODELADO TERMICO [z

6.1 Introduccion

El andlisis térmico del CubeSat refiere a las temperaturas que el equipamiento y estructura son
sometidos. Este se requiere fundamentalmente por dos razones:

e lLos dispositivos electrénicos y mecanicos generalmente operan de forma eficiente vy
confiable sélo dentro de un cierto rango estrecho de temperaturas.

e Los materiales tienen coeficientes de expansion térmicos no nulos y por ello cambios de
temperatura se reflejan en distorsiones (expansiones o contracciones de las piezas).

En este capitulo se pretende dar los lineamientos generales en las consideraciones a tener en cuenta a
la hora de ensamblar el satélite para su puesta en drbita. Bdsicamente el tema serd abordado desde
una perspectiva practica buscando una solucién basada en un control térmico pasivo.

Se analizardn opciones basadas en el acabado del satélite ej.: pinturas, MLI (Multilayer Insulation-
Aislacion Multicapa), o PCB (Printed Circuit Board) estudiando comportamiento térmico del CubeSat
para cada una de ellas. Se busca que el rango de temperaturas del satélite se mantenga dentro de los
rangos de operacién de los dispositivos con los que se trabajara. Se tomaran los datos de temperatura
arrojados por las simulaciones como referencia para conocer en forma aproximada el entorno al que
sera sometido la electrénica del CubeSat. Futuros ensayos sobre el prototipo terminado serviran para
corroborar dichas simulaciones. Estos resultados por computadora serviran como referencia para la
eleccidn de los componentes a utilizar.

6.2 Caracteristicas Térmicas del Entorno

El calor es generado tanto dentro del satélite como por el entorno. Los componentes que generan
calor incluyen motores propulsores, dispositivos electrénicos y baterias. El calor desde el entorno
espacial es principalmente el resultado de la radiacién solar. Por otra parte, el calor perdido por el
satélite es transferido por radiacién al espacio profundo. Una nave en el espacio puede interactuar con
su entorno solo por radiacién y dicha interaccidn se caracteriza por el intercambio de energia de las
siguientes formas (ver Figura 5):

e Radiacion directa del sol;

e Radiacién solar reflejada por planetas cercanos (Albedo);

e Energia térmica radiada por planetas cercanos (Energia planetaria)
e Radiacién desde la nave al espacio profundo.

O Solar rectaton
Sun Divect mdaton 10 space

Figura 5. Entorno térmico tipico para una nave
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El balance entre calor ganado y perdido determinara la temperatura final del cubo. La nave estara en
equilibrio térmico cuando la suma de la energia radiante recibida de las primeras dos fuentes listadas,
junto con cualquier disipacidon térmica dentro del CubeSat iguale a la energia radiada al espacio
profundo.

6.2.1 Radiacion Solar

Los pardmetros de la radiacion solar de interés para las caracteristicas térmicas del disefio son

e ladistribucion espectral,
e intensidad,
e grado de colimacidn de la luz.

La distribuciéon espectral puede considerarse constante en todas partes del sistema solar y la
irradiancia solar, o distribucidn espectral de energia, se asemeja a la curva de Plank con una
temperatura efectiva de 5800K. Esto implica que la mayoria de la energia solar (99%) se encuentra
entre 150nm y 10um, con un maximo cercano a los 450nm (en la regidn amarilla del espectro
visible).

La intensidad de la radiacion solar fuera de la atmdsfera de la Tierra y a una distancia Tierra-Sol
promedio (1AU) es llamada la constante solar G = 1371 + 5 W /m?

La intensidad de la radiacion solar J; a cualquier otra distancia d del sol puede encontrarse a partir de
la(1,

(1) Js = P/4md?
Donde P es la potencia total desde el sol 3.856x10%° V.

El dngulo subtendido por el Sol en la vecindad de la tierra (a 1AU del Sol) es aproximadamente 0.52.
Esto implica que los rayos solares incidentes sobre la nave pueden considerarse paralelos para el
estudio del control térmico. Esto claramente no es valido en el caso en que se estuviera considerando
una aeronave cuya misidn fuera muy cercana al sol.

6.2.2 Albedo

La fraccidn de radiacidn solar que es reflejada por la superficie y/o la atmdsfera de un planeta se
conoce como el albedo planetario (a). Su valor depende fuertemente de la superficie que refleja y las
propiedades atmosféricas. Tomando como ejemplo la Tierra, se tiene que el albedo varia desde un
valor tan alto como 0.8 para las nubes a uno tan pequefio de 0.05 para superficies como ser agua o
bosques.

Afortunadamente para realizacion de estudios térmicos, estos cambios ocurren rapidamente en
relacidn a la inercia térmica de la mayoria de las naves espaciales. De esta forma puede considerarse
un valor orbital promedio para usar en el disefio térmico. Para la Tierra éste se ubica en el rango de
0.31a0.39.

La intensidad de la radiacién proveniente del albedo, J, incidente en una nave es una funcién compleja
que depende del tamafio del planeta, sus caracteristicas reflectivas, la altura y el angulo 3 entre la
vertical local y los rayos solares. Esto puede expresarse en términos del factor de visibilidad F como en
la (2.

(2) Jo = JsaF
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A efectos de calcular el aporte de radiacién de albedo, la tierra puede ser considerada como una esfera
reflectiva difusora, en cuyo caso el factor de visibilidad varia aproximadamente como se muestra en la

Figura 6.

1
o:o-‘ 103 102 10" 10° 10
Visibility factor F
Figura 6. Radiacién de albedo. Ses el angulo entre la vertical local y los rayos solares.

Es importante hacer énfasis en el hecho que lo expuesto anteriormente es un enfoque aproximado.
Para naves espaciales complejas en drbitas bajas se requiere realizar calculos precisos del aporte de
radiacion por albedo. Este ultimo debe ser realizado como funcidn de la posicién en la érbita para cada
elemento de superficie externa.

El CubeSat se encontrara justamente en una érbita baja Low Earth Orbit (LEO), por lo que debera ser
necesario implementar un modelo mas complejo. Las simulaciones pertinentes se realizaran dentro de
un programa de calculo de elemento finito a efectos de evaluar los resultados.

6.2.3 Radiacion Térmica (Radiacion Planetaria)

Dado que todos los planetas del sistema solar tienen temperaturas no nulas, todos ellos irradian calor.
Por su relativa baja temperatura, la Tierra irradia todo su calor en longitudes de onda infrarrojas.
Concretamente entre 2 y 50 zm cuyo pico de intensidad se encuentra en el entorno de los 10 ym.

Por esta razdn, dicha radiacion es referida como radiacion térmica. La distribucidn espectral de Ia
radiacion térmica de la Tierra puede apreciarse en la Figura 7,

8 2 /
/
] i
b /
)
4 I
]
i} /
i :
]
b
oo . fo 2;) 30

Wave length (um)
Figura 7. Espectro de la emision de radiacidn térmica de la Tierra (Nota: La curva de cuerpo negro a 288K
aproxima la radiacion desde la superficie terrestre mientras que la de 218K aproxima la radiacién desde la
atmosfera en aquellas regiones donde es opaca)
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La atmdsfera es esencialmente opaca para la mayor parte del espectro infrarrojo, con ventanas
transparentes en el entorno de 8 y 13um. La radiacidn que recibe el CubeSat serd por tanto una
composicion de radiacidn proveniente de la atmdsfera superior, irradiando como un cuerpo negro a
218K, superpuesta a una radiacién desde la superficie de la Tierra que pasa a través de las ventanas
de infrarrojo.

Visto que las temperaturas terrestres varian con el tiempo y la posicion geografica, la intensidad J,,de
la radiacién térmica que incide en la nave cuando estd orbitando puede también esperarse que varie
con el tiempo y la posicién a lo largo de la drbita.

De hecho, dada la enorme inercia térmica de la Tierra con respecto a los cambios diurnos vy
estacionales y la inercia térmica del satélite con respecto a su periodo de 6rbita, pueden utilizarse
valores promedio obteniendo resultados bastante precisos.

En términos practicos puede asumirse que la Tierra irradia con una intensidad de 237W /m? y que la
radiacion emana uniformemente desde toda el area (corte transversal) de la Tierra.

Dado que la intensidad decae con la altura de acuerdo al inverso del cuadrado de la distancia, el valor
aproximado de J, en W /m; a una altura dada puede hallarse a partir de la (3,

(3) ]p = 237(Rrad/Rorbit)2

Donde R,.,4 es el radio del area radiante efectiva de la Tierra y R, p;: €l radio de la érbita. El valor
preciso de R,,4 no es facil de determinar pero para la mayoria de las aplicaciones practicas puede

considerarse igual al radio de la Tierra Ry = 6384.4 km.

6.2.4 Emision de Calor desde la Nave

El satélite tiene una temperatura mayor al cero absoluto y por lo tanto irradia calor al espacio.
Considerando que la temperatura del CubeSat sera similar a la de la Tierra (asumiendo que se ha
logrado el cometido del control térmico), el rango espectral en que irradiara sera calor en la region
infrarroja.

6.3 Balance Térmico

Como pudo apreciarse en el apartado anterior, la temperatura de la nave dependerd del balance entre
el calor recibido (de fuentes externas e internas) y el irradiado hacia el espacio.

A efectos de controlar la temperatura del satélite, se debe procurar tener control sobre el flujo de
calor absorbido, recibido, o ambos.

Si la nave fuera un cuerpo negro, esto es, irradia y absorbe toda la radiacion que recibe, adquiriria una
cierta temperatura y eso seria todo. El control térmico seria imposible, excepto quiza variando la
disipacion interna de calor. Sin embargo, el satélite, no es un cuerpo negro y por tanto absorbe solo
una fraccion «a de la energia incidente. A su vez, emite como un cuerpo gris, irradiando una fraccion ¢
de la radiacidn de un cuerpo negro a la misma temperatura. Esto se expresaen la (4 y la (5.

(4) Jabsorbida = Uincidente
(5) Jradiada = €0T*

Donde« y & son conocidas como absorbancia y emitancia, respectivamente, y o es la constante de
Stefan-Boltzmann igual a 5,67x1078 W /m?2K*.
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Para una nave que carezca de disipacion interna de calor, un area efectiva de absorcién (area
proyectada enfrentando al sol) 4, y area efectivade emisionA,, la temperatura en equilibrio T, viene
dada por la (6.

(6) AuJabsorvida = Aelradiada

Donde, combinando la (6 con la (4 y la (5se obtiene la (7

(7) Agincidente = A880T4
Y por tanto,

(8) T* = Lalincidente (g)

Ag o £

Considerando queA,, A.yo son constantes y que para un valor dado de Ji,cigente €l valorde T puede
ser controlado variando el valor a /¢.

No todo es tan simple como esto, visto que & y& no son variables independientes. Dado un rango de
longitudes de onda, las leyes de la termodindmica imponen que o = & (Ley de Kirchhoff). Asi para
cualquier superficie, su absorbancia a una cierta longitud de onda es igual a su emisividad.

Afortunadamente tanto la absorbancia como la emisividad varian con la longitud de onda y como se
vio, la radiacién a la cual el satélite estd expuesto se compone basicamente de una region en el
espectro “visible” y otra en el infrarrojo. Es esta caracteristica que hace posible la ingenieria del

control térmico.

a, refiere a la absorbancia de una superficie a la radiacion solar (pico de intensidad cercano a los
0,45m) por ello generalmente se le llama “absorbancia solar”.

g, refiere a la emisividad o emitancia de la superficie radiando en la regién del infrarrojo (pico de
intensidad en el entornos de los10 zam) por ello generalmente se le llama “emisividad infrarroja”.

En la Tabla 3 se pude apreciar distintos materiales con su absorbancias y emisividades.

Tabla 3. Valores de absorbancia y emisividad para diversas superficies y terminaciones

Materiales Absorbanciac.  Emisividade aje
Aluminio (aleacion 6061-T6) 0.379 0.034 10.90
Aluminio (aleacién 6061-T6) pulido 0.200 0.031 6.450
Aluminio con Alodine 1200S con cubierta cromada 0.080 0.150 0.530
Oro 0.299 0.023 13.00
Pintura epoxi blanca 0.248 0.924 0.270
Pintura epoxi negra 0.975 0.874 1.120
Teflon con cubierta de plata 0.080 0.660 0.120
Teflon aluminizado 0.163 0.800 0.200
Kapton aluminzado 25 um 0.360 0.610 0.590
Aislacion multicapa con Kapton aluminizado 25um 0.360 0.002 180.0
Celdas solares de Si con cubierta de vidrio 0.750 0.830 0.900
Celdas solares de GaAr con cubierta de vidrio 0.750 0.830 0.900
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6.4 Hipotesis de Trabajo y Enfoque Térmico del Diseiio

6.4.1 Analisis del Problema y Supuestos Generales

El CubeSat serd colocado en una Orbita terrestre baja y funcionara de forma auténoma por un
periodo de seis a dieciséis meses.

Con el fin de que permanezca en funcionamiento, sus componentes internos deben mantenerse
dentro de sus limites de temperatura operacionales. Las baterias en el satélite son las que tienen el
menor rango de temperatura operativa de todos los componentes, como se indica en la secciéon 5.3.

Las fuentes externas de radiaciéon imponen tres condiciones de borde en el satélite. Estas incluyen la
radiacién solar desde el Sol (G; = constante solar= 1371 + 5 W /m?), la radiacién de albedo que es
la radiacién solar que se refleja en la atmdsfera de la Tierra, (30% de Gg) y la radiacién infrarroja
emitida por la superficie de la Tierra(~ 250 — 400 W /m?).

La cuarta condicién de borde es la temperatura del espacio profundo, que esta cercana al cero Kelvin.
Esto permite que la superficie del satélite irradie su energia al espacio profundo.

La radiacién externa absorbida por el satélite y la generacidon interna de calor asociada a los
componentes eléctricos es transferida a través de conduccidn y radiacién. La fuerza impulsora de la
conduccién es el gradiente de temperatura. Las superficies interiores del marco de satélite, asi como
las superficies de todos los componentes en el CubeSat también emiten y absorben radiacidn térmica.
La mayor parte de la energia en el satélite se recibe en forma de radiacién y depende de las
propiedades de las superficies expuestas. La radiacion solar es de baja longitud de onda y la cantidad
absorbida por un material depende de su absorbancia solar a,. La cantidad de radiacion infrarroja
absorbida y emitida por un material depende de su emitancia &.

Toda la energia en el satélite es irradiada como radiacién infrarroja al espacio. Revistiendo la superficie
del satélite con materiales que tengan diferentes valores de absorbancia y emisividad solar, la
temperatura del satélite puede ser controlada.

6.4.2 Simulaciones del Comportamiento Térmico [1], 3], [4], [5], [6], [7]

Basandose en el marco de trabajo presentado en la seccidn anterior, se abordard en el presente
apartado las simulaciones realizadas a efectos de determinar que tipo de terminacidon debera tener el
satélite para garantizar un rango de temperaturas apropiadas para el armazén, los circuitos y las
baterias.

6.4.2.1 Suposiciones

A efectos de realizar la simulacidn térmica, se debe definir una serie de parametros a utilizar
vinculados con el entorno en que serd inmerso el CubeSat y con el cual éste interactuara.

Radiacién solar: G, = 1400W /m?

Radiacién infrarroja terrestre: G, = 250W /m?
Albedo terrestre: na = 30%

Eficiencia de Celda solar: nsc = 20%

e Temperatura del espacio exterior: Te = 2.7K

e Temperatura inicial del satélite: Ti = 280K

e Tiemposolar:ts = 60 min.

e Tiempo eclipse: te = 36 min.

e Absorbancia de celda solar: acs = 0.9

e Absorbancia de armazén de aluminio: af = 0.24
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Absorbancia de paneles externos: ap = parametro variable.
Emisividad de celdas solares: ecs = 0.8

Emisividad de armazén de aluminio: ef = 0.8

Emisividad de paneles externos: ep = 0.02

El modelado fue realizado mediante una herramienta de simulacidon de fenémenos fisicos que resuelve
problemas de ingenieria basados en métodos de calculo por elementos finitos. El soporte de modelos
CAD permite estudiar la evolucion de la temperatura de cualquier parte del modelo a lo largo del
tiempo. Sumado a esto pueden vincularse a programas de céalculo matematico.

6.4.2.2 Modelo

El modelo CAD tiene las siguientes caracteristicas. El armazén es de aleacién de aluminio 7075. Los
paneles externos en base a FR-4 (material del cual estan fabricado los PCB). En el exterior se encuentra
en cada cara dos celdas solares, las cuales son simuladas también por el material FR-4.

En su interior se encuentran cuatro circuitos impresos en material FR-4 que simulan los demas
sistemas y en el centro, la caja de la bateria. Si bien los tGltimos comparten el mismo material (FR-4) sus
propiedades térmicas son diferentes. Ver Figura 8.

- ht

- bos

, M

Bateria

Armazon

Figura 8. Modelo CAD para la simulacion térmica
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6.4.2.3 Ambiente Espacial

El espacio exterior es simulado a una temperatura de 2.7K. El satélite recibe del ambiente, flujos de
calor desde el Sol de 1400W /m?, el albedo terrestre 30% del flujo solar y la radiacién infrarroja
terrestre 250 /m?. La altura de la 6rbita es del orden de los 400km.

Sumado a ésto el satélite cede calor al ambiente.

Se asume que las radiaciones provenientes del espacio arriban como haces paralelos.

En el caso de la radiacién solar, esta impacta de forma paralela a una de las diagonales mayores del
cubo, abarcando tres caras con igual incidencia en un factor de 1/+/3.

Lo mismo se asume para la radiacién infrarroja y el albedo terrestre, con la diferencia que éstas
impactan de forma paralela a la misma diagonal mayor pero por el vértice opuesto, irradiando las
otras tres caras faltantes en la fase iluminada.

El calor generado por la electrénica es del orden de los miliwatts y por tanto es despreciado.

6.4.2.4 Situaciones

Para el estudio térmico existen dos posibles situaciones que son las mas importantes. La etapa de
lanzamiento y la etapa en régimen durante la érbita.

La etapa de lanzamiento se efectla cuando el satélite es liberado del P-POD. Esta liberacion se puede
producir en la sombra durante el eclipse o directo en la luz solar. De estos dos casos el peor es el
lanzamiento a la sombra, dado que la temperatura serd menor que cuando se encuentre inmerso en
los sucesivos eclipses (en esta primera instancia carece de una temperatura inicial que conjuntamente
con la inercia térmica, mantenga la temperatura adecuada). Teniendo en cuenta que no se tendra
control acerca de cuando sera liberado el CubeSat del P-POD y considerando que el rango de
temperaturas mas acotado refiere a la bateria, se tendrd especial cuidado en encender el sistema
cuando este se encuentre en el rango de operacién adecuado.

Durante el estado de régimen orbital las temperaturas alcanzadas deben permitir el correcto
funcionamiento tanto de la electrénica como de las baterias. Lo cual se mostrara en las simulaciones
subsiguientes.

6.4.2.5 Coberturas

Hay diferentes acabados exteriores del satélite que implementan diferentes absorbancias y
emisividades. Desde pinturas de color negro o blanco, laminas adhesivas con diferentes propiedades e
incluso el pulido del aluminio externo interviene en el modelo térmico.

Entre las pinturas y las ldminas, la que presenta mas opciones en cuanto a sus propiedades térmicas
son las laminas.

Estas ultimas presentan una gama mas amplia porque pueden ser utilizadas como capas superpuestas
formando una aislacion multicapa. Esto permite utilizar ldminas con una alta absorbancia y ldminas
con baja emisividad si asi se desea. Ver Figura 9.

«—— Dacron web ("Bridal veil”)

«—— Mylar film

& 7 Deposited aluminium

2 - 35 layers, typically around 10

Figura 9. Ejemplo de aislacion multicapas
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6.4.2.6 Simulaciones

Las simulaciones fueron realizadas con el afan de presentar, a modo de guia de disefio, un rango de
temperaturas posibles durante la drbita del satélite para el armazdén de aluminio, los circuitos internos
y la bateria.

Los resultados no deben tomarse como finales, sino como una base de trabajo para realizar ensayos de
laboratorio.

Los parametros utilizados fueron principalmente ap y ep ya que estos pueden tener un rango elevado
de variacién gracias a la aislacién multicapa de los paneles. Seguidos de éstos se encuentran af y ef
las cuales responden al material del armazén (aluminio 7075) y a la terminacién en el pulido del
mismo.

6.4.2.7 Resultados
La temperatura del armazdn tiene un comportamiento oscilatorio similar a una sinusoide entre los

valores —50 2C a 30 ©C para el vértice masy menos irradiado respectivamente.

De los cuatro circuitos impresos se toma el rango de temperaturas de aquel que presente el
comportamiento menos favorable. La simulacidn arroja el rango aproximado entre —30 2C y 60 2C

La bateria tiene un comportamiento particular. Su variacion térmica es fuertemente oscilatoria dentro
de un amplio rango de los parametros mencionados. Sin embargo éste esta regido por una
componente de baja frecuencia creciente o decreciente dependiendo de los parametros. En particular
para los resultados presentados en la Tabla 4, el pardmetro variado es ap.

Tabla 4. Valores obtenidos durante las simulaciones.

Absorbancia ap 0.4 ‘ 0.2
Temperatura 2C
Armazén Tmax 29 7
Armazén Tmin -50 -50
Circuitos impresos Tmax 60 45
Circuitos impresos Tmin -30 -32
Bateria variacion de amplitud max 4.5 2.6
Bateria variacion de amplitud min 2.2 2
Bateria tipo de comportamiento creciente oscilatorio | decreciente oscilatorio

A continuacion se presentan imagenes extraidas de la simulacidon donde se aprecia el gradiente de
temperatura que experimentard el CubeSat en las situaciones extremas de cada érbita las que se
denominardn Situacidén 1y Situacién 2;

Situacion 1: Cuando el CubeSat se encuentra alineado entre el Sol y la Tierra (Figura 10) y por tanto
esta sometido a la energia solar, radiacidn infrarroja terrestre y albedo.

Situacion 2: Cuando el CubeSat se encuentra eclipsado por la Tierra (Figura 11) y por tanto esta
sometido a la radiacién infrarroja terrestre y albedo.

Por otra parte se presentan graficos de la oscilacién de la temperatura en distintos puntos del CubeSat
a medida que va orbitando.

Se identifican para graficar los puntos extremos en la posicidn relativa del cubo respecto a las fuentes
de radiacién. Estos puntos indicados como (1) y (2):
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(1): Representa el vértice que en la Situacidn 1 esta enfrentado directamente al Sol y en la Situacién 2
queda apuntando hacia el espacio profundo.

(2): Como se aprecia en la Figura 10 y Figura 11 es el vértice diagonalmente opuesto al anterior
guedando éste siempre (en Situacién 1y 2) apuntando hacia la tierra recibiendo su radiacién infrarroja
asi como el albedo.

Figura 10. Situacion 1 -CubeSat sometido a la radiacidn solar, radiacion terrestre IR y albedo

Figura 11. Situacion 2 -CubeSat sometido a radiacion IR terrestre y albedo
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Tme=3600 Boundsy: Temperature ['C)

|<v

Figura 12. Gradiente de temperaturas - Situacién 1

Teme=5760 Boundsry: Temperature ['C)

Figura 13. Gradiente de temperaturas - Situacion 2

M. 5774

Min: 42916

26



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

Time=3600 Edge: Temperature ['C)

Figura 14. Gradiente de temperaturas - Situacion 1

Time=5760 Edge: Tempersture [C)

Figura 15. Gradiente de temperaturas - Situacion 2

Min: 5.774
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En vista de tener una nocién mas precisa del rango de temperaturas en diversos puntos dentro del
CubeSat, se analizan en la simulacién como evolucionan las temperaturas en cuatro puntos interiores
de los PCB’s y la temperatura de la bateria.

V\Lx

Figura 16. Referencia de los puntos para los graficos siguientes
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Figura 21. Temperatura armazon (ap=0.2)
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El anadlisis se ha hecho para condiciones extremas, y se tabulan los resultados de la simulacidn
asociados a la variacién de un solo pardmetro. El satélite es sometido a grandes flujos de calor durante
el dia, y a practicamente la ausencia de éste durante el eclipse, con el agregado de una temperatura
externa que alcanza los 2.7K. Pese a esto se logré mantener la electrdnica del satélite dentro de un
rango aceptable de temperaturas de -30°C a 60°C;

Es posible hallar valores de emisividades y absorbancias tales que el comportamiento de la
temperatura de la bateria sea estable y acotado dentro del rango estipulado. Esto es producto del tipo
de aislacion a utilizar, por ello es que se aconseja el uso de multiples capas de aislacion (MLI) donde la
ap este entre 0.4y 0.2 y la ep este en el entorno de 0.02.

Los resultados obtenidos aqui son solo a modo orientativo. Sin el afan de querer sustituir ensayos que
reproduzcan de forma veraz las condiciones a las que el satélite serd sometido. Por ejemplo un ensayo
de vacio térmico, pues este serd quien aporte datos lo mds cercano posible a la realidad.
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7 BALANCE ENERGETICO

Esta seccidn detalla las diferentes suposiciones de diseiio y las aproximaciones de calculo. Primero se
listardn las suposiciones sobre el ambiente en el espacio exterior, para luego determinar los valores de
potencia consumidos y generados.

7.1 Suposiciones sobre el Ambiente Espacial

Como primera aproximacién se supondrd que tanto el nivel de insolaciéon y albedo son constantes
cuando el satélite se encuentra en la zona iluminada (durante el dia). Mientras que durante el periodo
de eclipse las radiaciones incidentes se consideraran nulas. La altitud de la érbita considerada es de
400km.

e Constante Solar (fuera de la atmosfera): 1371W /m?
e Albedo: 410W /m?
e Periodo de insolacidn (peor caso): 56.6min

e Periodo de eclipse: 36min

e Temperatura (peor caso): 29¢C

El valor de temperatura se obtuvo de las simulaciones térmicas, en dichas simulaciones se determiné
gue el rango de la temperatura ambiente en el satélite se encuentra en el rango comprendido entre
—50°C a 29°C. Dado que a mayor temperatura el rendimiento de los paneles solares disminuye, el
peor caso es 10°C.

7.2 Determinacion de la Potencia Solar

La potencia que se obtiene de los paneles solares depende del angulo con que incide la luz en su
superficie, se asumira por lo tanto una dependencia con el coseno del dngulo de incidencia.

Los parametros relevantes para el calculo de dicha potencia son: el dngulo de reflexidn total limite
(angulo para el cual la luz incidente es reflejada completamente por la celda) y la eficiencia del panel
solar (que depende de la temperatura y distintos factores de degradacion).

e Angulo limite: 0° (mejor caso) — 20° (peor caso)
o Eficiencia del panel: 28.5% @ 29°C (mejor caso) - 23.9% @ 29°C (peor caso)

La potencia generada por los paneles depende de como estén orientadas las caras del satélite con
respecto a la direccién de los rayos solares. Para realizar los calculos se fijo el satélite en el origen de
un sistema de ejes cartesianos, con sus caras orientadas en forma perpendicular a éstos. Para ubicar la
posicién del sol se utilizaron coordenadas cilindricas, como se indica en la Figura 25. Los dngulos varian

en losintervalos: @ € [0,7]y B € [0,2m).
z

A,
. g

Ka—
y/

Figura 25. Posicion del satélite en el sistema de ejes cartesiano y posicidn relativa del sol respecto al satélite.
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Como se indicd anteriormente, la potencia depende del coseno del dngulo incidente de la luz sobre la
superficie de cada cara del satélite. Dicho dngulo se detalla en la Figura 26, quedando la expresién de
la potencia absorbida por la cara x como:

(9) P, = GgScosB
Donde G es la constante solar y S es la superficie de la cara del satélite. Observando la Figura 25y

Figura 26, se deduce que el angulo de incidencia es igual al angulo que forman el vector 7 y el vector
normal a cada una de las caras.

= |
|

S =

X

Figura 26. Angulo de incidencia de la luz sobre la cara x del satélite.

Por lo tanto para calcular la (9 en cada una de las caras, es necesario obtener el coseno de dicho
angulo. Para ello es util la relacion entre el producto escalar de dos vectores y el coseno del dngulo que
forman:

(10) »—- = |—>| |—>| cos @
rn T n
Si se definen los vectores 7y 7 con norma unitaria y se combinan la (9 y la (10 se obtiene:

(11) P = GsS(22)
Cabe destacar que es posible definir al vector 7 con norma unitaria ya que dicho vector es utilizado
para determinar la orientacion de los rayos solares y no la posicidn exacta del sol, es decir que los
parametros relevantes del vector 7 son su direccion y sentido, y no su médulo.
Utilizando la (11 para cada cara del satélite y luego sumando, se obtiene la potencia total generada por
los paneles en funcidon de su orientacién con respecto al sol. Para ello es necesario expresar las
componentes del vector 7 en funcién de los angulos ay 8, con norma unitaria:

(12) -»= (sina,cosf,sina,sinf,cos a)
r
Utilizando la (4 se calculan las potencias generadas en cada cara:

CaraA: -Para 0< « S%yOS B < 2m
Py=G,.S.(nj - 7)=G.S.[(0,0,1) - (sina.cosB ,sina. sinf ,cosa)]

= G,.S. (cos a)
-Para otro caso:
PA =0

CaraB: -Para0< a <my0< pB<m
Py =G..S.(ng * ) =G,.S5.[(0,1,0) - (sina.cosB ,sina. sinf ,cosa)]
= G,.S.(sina. sinp)
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-Para otro caso:
PB = 0

CaraC: -Para gs a <mty0< f<2m
P, = G..S.(ng - 1) =Gs.5.[(0,0,—1) - (sina.cos B ,sina. sinf ,cosa)]

= G;.S.(—cosa)
-Para otro caso:
PC == 0

CaraD: -Para0< a <myn< f<2m
Py, = G..S.(np * 7) = Gs.S.[(0,—1,0) - (sina.cos B ,sina. sinf ,cosa)]
= G..S.(—sina. sinf)
-Para otro caso:
P, =0

CaraE: -Para0< a <m %S B<-m
PE: S.
(

N|w

y
G;.S.(ng 7)) =G,.S.[(—1,0,0) - (sina.cos B ,sina. sinf ,cosa)]
= Gs.S.(—sina. sinf)

-Para otro caso:
PE - 0

CaraF: Pr = 0 Paratodo valor de ay B, ya que se supone que una cara no llevara paneles solares.

Se implementd un programa para realizar los calculos para el mejor y peor caso obteniéndose los
siguientes resultados:

e Mejor Caso
Enla
Figura 27 se diagraman las potencias para cada una de las cinco caras y la
Figura 28 corresponde a la potencia total generada, que corresponde a la suma del aporte de cada
cara.

Potencia Cara A

Potencia Cara C

Potencia Cara B

Potencia [W]
~ o o
Potencia [W]

~

=3

Alfa 2] 100

Beta [7]

" 50
Beta [°] Alfa 2]
200 Patencia Cara E 2

Potencia Cara D

a

0
Alfa [°] Beta []

50 50 100
are T P Afa (] Beta 7]

Figura 27. De izquierda a derecha, fila superior: potencia generada en las caras A, B y C. Fila inferior: potencia
generada en las caras D y E. En funcién de los dngulos a y B en el mejor caso.
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1%
V%

25~

Potencis W]
"
L

0
C ‘\"‘-—./""«/g:‘ W

A6 0
Figura 28. Potencia total generada por los paneles para el mejor caso, en funcién de los dngulos a y B.

Beta [

Los resultados obtenidos indican que existen cuatro posiciones dptimas en las cuales se obtiene el
maximo valor de potencia. Las orientaciones éptimas son:

(a,B)
(55°,135°)
(55°,125°)
(125°,135°)
(125°,225°)

Estos maximos corresponden a las orientaciones para las cuales los rayos del sol son paralelos a las
diagonales principales del cubo, de manera tal que la cara F permanece a la sombra.

La potencia maxima obtenida en el mejor caso (Angulo limite: 02 y Eficiencia del panel: 28.5% @ 28°C)
es:

PMax = 4‘03W
Mientras que el valor de potencia media es:
Pryjea = 3.15W

El calculo de la potencia media supone que el satélite mantiene la cara F apuntando en todo momento
hacia el centro de la tierra, por lo tanto esta cara no recibird luz solar en la mayor parte de la fase
iluminada de la drbita.

Mientras que para las demas caras se supone que todas son iluminadas en forma similar durante todo
el periodo iluminado de la drbita. Estas suposiciones son validas ya que el satélite contard con un
sistema de posicionamiento activo (SPA), que fijard la actitud del satélite de la forma descrita

. . . . T T 31
anteriormente. Esto implica que el angulo  estara limitado al entorno [5,7].
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e Peor Caso
Para los célculos bajo las hipotesis de peor caso se ajustd la eficiencia de los paneles (eficiencia del
panel: 23.9% @ 29°C) y se introdujo el efecto del angulo limite no nulo (angulo limite: 209). Los
resultados se muestran en la Figura 29.

Patencia [¥]
/ L E o

/

v

180

Alfa [°]

Beta []

Figura 29. Potencia total generada por los paneles en el peor caso, en funcién de los dngulos a y B.

En el analisis del peor caso se observa que las posiciones dptimas son las mismas a las halladas para el
mejor caso. Las diferencias se encuentran en los valores maximo y promedio de potencia:

Pyax = 3.05W
Mientras que el valor de potencia media es:

Pyjea = 2.09W
En resumen se obtuvieron los siguientes valores se potencia media:

e Mejor Caso: Pyeq soi mejor = 3-15W
e PeorCaso: Pyeq sol peor = 2.09W

Se tomara el valor obtenido en el peor caso para realizar los siguientes pasos de disefio.

7.3 Efecto del Albedo

Como viéramos en 6.2.2 el albedo planetario es la fracciéon de radiacion solar que es reflejada por la
superficie y la atmdsfera de un planeta. Su valor depende de las propiedades locales de la superficie y
la atmdsfera. Para el caso de la Tierra, puede variar de valores de 0.8 - G sobre formaciones nubosas, a
0.05 - G sobre superficies con agua o bosques [1]. Para realizar los calculos se fijo el albedo a un valor
promedio de 0.3, modificando el modelo utilizado para el cdlculo de la potencia debida a la radiacién
solar. Al igual que para el caso de la potencia debida a la radiacidn solar, se deben fijar ciertas
restricciones a los valores de a y B para tener en cuenta la orientacion particular del satélite (la cara sin
paneles (F) se orienta hacia el centro de la tierra). Por lo tanto la cara E, opuesta a la F, nunca recibira
radiacién debida al albedo.
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Teniendo este factor en cuenta y realizando las mismas suposiciones que en el caso anterior se
obtuvieron los siguientes valores de potencia media:

L] M3j0r Caso: PMed_Alb_mejor = 0.73W
o Peor Caso: PMed_Alb_peor = 0.49W

Se tomara el valor obtenido en el peor caso para realizar los siguientes pasos de disefio.

7.4 Energia Generada por los Paneles Solares

Una vez obtenidos los valores promedio de potencia generada por los paneles en el peor caso, y
debido a la radiacidn solar y el albedo, es posible determinar la energia generada al completarse un
ciclo de la drbita.

Periodo de insolacion (peor caso): Tins = 56.6 min

-
(13) EGen/rev = (PMed_Sol_peor + PMed_Alb_peor) ' 61_1(1)5 = 2.43Wh
Nota: La energia calculada corresponde a la maxima energia que es posible extraer de los paneles.

7.5 Balance Energético por Mddulos

Visto que aun hay mddulos que no han sido desarrollados, se estima, en base a otros proyectos
similares, el consumo promedio de los médulos insertados en un CubeSat. [10] [11] [12] [13] [14].

En la Tabla 5 se presentan, conforme la informacion brindada en [10] [11] [12] [13] [14], las potencias
asociadas a cada una de los mddulos del CubeSat.
Estos mdodulos son el

e Sistema de Control Principal (SCP)
e Sistema de Comunicacién (SCM)
e Sistema de Posicion Activo (SPA)
e (Carga cientifica (Payload)
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Tabla 5. Consumo para los diferentes mdédulos.

Médulo Proyecto Potencia Max. (mW) ‘ Potencia Med. (mW)
SCP DTU 100 50
SwissCube 150 75
PLUME 450 225
Montana 429 215
Tokyo 20 10
Washington 300 150
Promedio 242 121
SCM DTU 2000 1000
SwissCube 3080 1540
PLUME 11000 5500
Montana 4286 2143
Tokyo 6165 3083
Washington 1000 500
Promedio 4589 2294
SPA DTU - -
SwissCube 220 110
PLUME 450 225
Montana - -
Tokyo - -
Washington - -
Promedio 335 168
Carga util DTU -
SwissCube 450 225
PLUME 50 25
Montana 480 240
Tokyo 150 75
Washington 2025 1013
Promedio 631 316
Total 5796 2898

La potencia media de los mddulos se estima como la mitad de la potencia maxima. Se observa que
para el caso del SCM, las potencias recabadas de otros proyectos varian de 1W a 11W. Dado que la
variacion es muy grande entre estos valores de consumo y para establecer un valor razonable de
consumo para este maédulo se fijé su potencia maximo en 1.5W.

Cabe destacar que al no conocer los tiempos de operacién a maxima potencia de los distintos
madulos, es dificil establecer el consumo real del sistema completo. Por ejemplo, el consumo del SCM
es elevado en comparacidn al resto de los mddulos, pero este funciona por breves periodos de tiempo,
solo cuando se transmiten datos. El caso opuesto se da para el SCP, su consumo maximo promedio es
el menor de todos los mddulos, sin embargo este estard funcionando continuamente si no se
presentan fallas.

En resumen, tomando como potencia mdaxima para el SCM 1.5W y las potencias promedio de la Tabla
5 para el resto de los componentes, se tiene como potencia maxima de 2.7W y una potencia media de
1.4W.
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8 ESPECIFICACION FUNCIONAL Y DISENO IMPLEMENTADA

Contemplando los requisitos de disefio planteados en la seccién 5, se procura desarrollar en este
apartado la determinacidn de las caracteristicas generales tanto de la arquitectura de hardware como
software asi como las dimensiones del prototipo.

Se abordard la descripcidn del comportamiento del sistema durante su operacién, tanto desde el
punto de vista de hardware como de software.

La presente seccion incluira el diagrama de bloques del sistema asi como el diagrama de flujo del
software asociado al mismo.

Serdn definidos entre otros: el tipo de CPU, el nimero y tensidn de los puertos de alimentacién. Por
otra parte, se analizard las diversas posibilidades disponibles para la implementacién de los
mecanismos que vinculan los distintos subsistemas del gestor de energia i.e. protocolo de
comunicaciones, tipo y cantidad de sensores en bateria y puertos de alimentacién.

Los componentes especificos a utilizar para el armado del mdédulo de gestion de energia, se
determinaran a partir del desglose pormenorizado de cada bloque y en base al rango de temperaturas
obtenido de las simulaciones térmicas.

8.1 Dimensiones Estructurales

De acuerdo a lo adelantado en la secciéon 5.1, el disefio deberd ajustarse a valores limite presentados
en la Tabla 6.

Tabla 6. Dimensiones importantes
Masa del dispositivo 130g
Dimensiones del Circuito Impreso 92 x 98 mm
Volumen de la Bateria 65x 37 x 10 mm

8.2 Descripcion y Comportamiento del Sistema

En esta seccién se enunciara las caracteristicas concretas referidas a la versatilidad del gestor de
energia a disefiar. Este esta intrinsecamente vinculado con la totalidad del CubeSat dado que lo que no
sea previsto alimentar desde esta etapa no podra luego incluirse en el satélite.

Los moédulos a desarrollarse son:

e Control Principal (SCP)

e Sistema de Gestidn de Energia (SGE)

e Comunicacion con base en tierra (SCM)
e Control de Posicidn Activo (SPA)

e (Carga cientifica (Payload)

De acuerdo a 7.5, donde se vio el consumo estimado de cada mddulo, se tiene que,
e Eficiencia de conversion de energia:>90%

e Tensién de Salida:3.3V +/- 1% (4 puertos de conexion)
e Corriente de Salida:20mA a 200mA
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Desde el punto de vista de control de posibles fallas, se consideran tres tipos:

e Sobrecarga
e Cortocircuito
e Latch UP

Previo a cualquier accién correctiva es necesario detectar el problema para asi actuar en consecuencia.
Cualquiera de estas tres fallas de funcionamiento puede detectarse a partir de una sobrecorriente
sobre una resistencia en serie que sera colocada en cada uno de los puertos de alimentacion.

Se requiere una gran velocidad en la medida de contingencia a aplicar frente a una falla de éstas
caracteristicas, a efectos de que no se destruya la electrénica del CubeSat o se drene toda su energia.

Por ello, al detectarse una sobrecorriente, se actuara por hardware cortando el suministro de energia
al periférico que presente la falla para luego restaurarle la energia. Esta accién se basa en intentar
descartar que se trate de un Latch UP. De haber sido uno, el corte de corriente y su restauracién, sera
suficiente para volver a tener operativo todo el sistema.

En el caso que al restaurar la energia se vuelva a detectar una gran corriente por alguno de los puertos
de alimentacion, el sistema cortara de forma permanente el suministro a ese periférico.

Si bien las acciones de corte de energia seran realizadas por hardware (para mayor velocidad), las
decisiones de si este corte es permanente asi como la realizaciéon de un corte generalizado a toda la
nave sera una decisién procesada por la unidad control del SGE, que correrd una rutina de software.

Para realizar las funciones previamente descritas, el SGE debe contar con una unidad de
procesamiento de datos y de toma de decisiones. En la eleccién de dicho mddulo surgen distintas
opciones que pueden dividirse en dos grandes grupos: uno es el de los dispositivos légicos
programables (FPGAs por ejemplo), y el otro formado por microprocesadores o PICs. Los factores a
tener en cuenta para la eleccion de dicho médulo del SGE son: versatilidad, consumo y complejidad en
su implementacion.

En lo referente al consumo ambos grupos presentan caracteristicas similares. En cuanto a la
versatilidad, dispositivos como FPGAs permiten el disefio de sistemas a medida, lo que presenta una
flexibilidad superior al caso de los microprocesadores. Sin embargo, las funciones hoy presentes en
dichos elementos permiten cumplir con las funciones requeridas para el SGE. En resumen, ambas
tecnologias presentan caracteristicas similares en lo que respecta a consumo y versatilidad, para este
caso particular.

Concretamente para esta aplicacién el microprocesador presenta una ventaja sustancial sobre los
dispositivos de logica programable, pues todo el hardware requerido para realizar las tareas de
recabado de datos, comunicacién y toma de decisiones ya esta definido y probado por el fabricante. Lo
que reduce el disefio a la creacidn de un cédigo a ejecutar por dicho dispositivo.

Por lo tanto se utilizard un microprocesador o PIC para realizar las tareas de procesamiento de datos y
toma de decisiones en el SGE.

En vista que el sistema de gestion de energia recibird y comunicard informacién a los diversos
periféricos asi como también al SCP, se debe definir un protocolo de comunicaciones a utilizar entre
ellos. Se procurard hacer uso de la versatilidad de protocolos ya incluidos en los diferentes
componentes a utilizar para el armado de este mddulo y los restantes que se incluirdn en el CubeSat.
Como alternativas se han considerado los estandares mas difundidos UART o I°C.
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El protocolo I°C serd el utilizado, principalmente por su caracteristica de funcionamiento maestro-
esclavo, que permite agregar nuevos mddulos al bus de datos sin alterar al resto de los dispositivos.
Ademads de ser un protocolo robusto e implementado en una gran variedad de microprocesadores
mientras que la utilizacién de un mdédulo UART para las comunicaciones entre maédulos implicaria la
creacion desde cero de un protocolo, lo que insumiria mucho tiempo de desarrollo de otros aspectos
del satélite.

Otro sistema que se incluird dentro del hardware es el interruptor “Remove Before Flight (RBF)”. Este
generalmente se utiliza para cerrar o abrir el camino de alta corriente que da potencia a los sistemas.
En el caso del CubeSat, al retirar el pin RBF conecta el negativo de la bateria a masa, cerrando asi el
circuito de la bateria. Una vez realizado esto, la energia puede fluir desde la bateria hacia los
reguladores de tension de los puertos de salida.

8.2.1 Protocolo de Proteccion de Fallas por Sobrecorrientes

Uno de los objetivos fundamentales para garantizar la vida util del satélite y su fiabilidad requiere la
proteccion de todos los sistemas electrdnicos contra sobrecorrientes debidas principalmente a single-
event up sets (SEU) y/o latch-ups.

Al generarse una falla se informa al microprocesador, éste debera esperar un cierto tiempo a definir
para volver a encender el puerto que present¢ la falla.
Durante este intervalo de espera, se informara de la falla al mddulo principal del satélite.

Si al reiniciar el puerto la falla persiste, se fijara otro intervalo de espera y se reconectara el puerto. De
mantenerse la condicidn al segundo intento de conexidn, se supondra que el problema es causado no
por un factor externo, sino por un error interno al médulo en cuestiéon. Por lo tanto, de persistir la
sobrecorriente en el segundo intento de reconexion, se avisara al mddulo principal sobre la naturaleza
de la falla y no se realizaran nuevos intentos de conexion.

Si se recibe un pedido de reconexidn por parte del médulo principal éste sera realizado, siguiendo el
mismo procedimiento descrito anteriormente, con la excepcidn de que en esta oportunidad solo habra
un intento de reconexidén. El diagrama de flujo del protocolo de manejo de fallas para un solo puerto
se describe en la Figura 30. El mismo protocolo se aplicard para cada puerto, implementando un
mecanismo que identifique cual es el que generd la interrupcion.

Interupcion por
Latch-Up puerto X

Informar al médulo Esperar AT e
principal, de la informar al médulo
conexion exitosa.

principal

Encender puerto X

Persiste |a falla? Esperar AT

Encender puerto X

Informar al médulo
principal sobre la
reconexion fallida

No Persiste la falla?

Figura 30. Diagrama de flujo para la interrupcién por latch-up para un puerto.
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En la Figura 31 se muestra un diagrama con las conexiones de los sistemas de proteccién contra

sobrecorrientes y el resto del sistema.
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Figura 31. Esquema de conexién de los sistemas de proteccion contra sobrecorrientes.

8.2.2 Adquisicion de Datos de Mantenimiento

Para lograr un manejo eficiente y seguro de los distintos dispositivos presentes en el satélite es
necesario recabar informaciéon sobre distintas magnitudes fisicas. Estas medidas se utilizardan por
ejemplo, para tomar decisiones sobre el consumo que cada médulo tendrd disponible, en ese caso la
variable a medir serd la corriente que circula por cada puerto y su tension.

También deben recabarse datos referentes al estado de funcionamiento de las baterias, es preciso que
su operacion este restringida a un determinado rango de temperaturas. Su utilizacién fuera de dicho
rango puede implicar dafios severos, por lo que resulta fundamental llevar un registro de dicha
temperatura.

Por otro lado la corriente y tensidon en los paneles resulta util no solo para calcular la potencia de
entrada al sistema, sino también para estimar la orientacidon del satélite con respecto al sol. Esta
informacidn puede ser utilizada por ejemplo, por el médulo encargado de la orientacién del satélite
para ubicar las antenas en forma adecuada o para orientar los paneles solares de la manera mas
eficiente.

En resumen, las magnitudes a ser relevadas serdn: tensiones, corrientes y temperaturas.

La Figura 32 muestra un esquema de los puntos de medida de los datos de interés.
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Figura 32. Esquema de los puntos de medida a implementar.
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8.2.3 Medidas de Tension

Las medidas de tensidn variaran dependiendo de la amplitud de las medidas a tomar, el convertidor
analdgico-digital presente en el microprocesador presentard un rango maximo de tensiones de
entrada por lo que de requerirlo, se deberdn acondicionar las tensiones medidas a los rangos de
entrada establecidos por el convertidor. Los puntos del sistema cuyas tensiones se adapten
naturalmente a los requerimientos del convertidor seran conectados directamente a este.

8.2.4 Medidas de Corriente

Para relevar las corrientes de interés se utilizaran resistencias de valor conocido en serie con la linea
cuya corriente se quiere medir. Conociendo el valor de la resistencia y midiendo la tensidon en sus
bornes, es posible calcular la corriente que por ella circula basdndose en la Ley de Ohm. Por lo tanto
las medidas de corriente se reducen a realizar medidas de tensidn. La Figura 33 muestra un posible
circuito a utilizar para realizar dicha medida.

Figura 33. Posible circuito a implementar para realizar la medida de corrientes.

Este circuito relaciona la tensién de salida y la corriente censada(/se,50 )cOMo se indica la (14

R
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Ry Vo
1

-1 =
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Rl Rsense
Utilizando esta configuracion se puede ajustar el valor de las resistencias R,y Rypara mantener el valor
de salida dentro del rango de entrada del convertidor.

Un aspecto importante que debe tenerse en cuenta en la implementaciéon del circuito de sensado de
corriente es su consumo. Se analizaran distintas opciones a la hora de definir el sistema de medida a
implementar, teniendo como principal criterio de decisién su consumo y precisién en dicha medida.

8.2.5 Medidas de Temperatura

La temperatura de las baterias, asi como la de algin otro médulo de interés, pude ser adquirida
mediante un sensor de temperatura en un integrado particular o utilizando protecciones de baterias
que tengan integrados en si mismo sensores para este fin.

Lo que se busca es utilizar electrénica ya disponible en plaza, dado que esto reduce los tiempos de
disefio involucrados en un sensor de temperatura que sea capaz de operar en los rangos de
temperatura a los que sera sometido el satélite.
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8.3 Arquitectura de Hardware

8.3.1 Caracteristicas Funcionales

El sistema consta de paneles solares que son la fuente externa de energia del satélite, los cuales
cargardn la bateria en la fase iluminada de la érbita. Por lo tanto estos alimentaran a todo el satélite en
la fase iluminada ademads de cargar la bateria.

Estando la bateria cargada el resto del satélite podrd acceder a esta energia almacenada siempre y
cuando no sobrepase los limites de consumo establecidos.

Estos limites serdn impuestos por la unidad de control, la cual mediante sensores de temperatura,
tensién y corriente, controlara el consumo total del satélite.

Un diagrama de la unidad a desarrollar puede verse en la Figura 34.

PANEL SOLAR
PANEL SOLAR

L |CONVERTIDOR REGULADOR |—SALIDA

BATERIA

Figura 34. Diagrama de bloques del sistema genérico

8.3.2 Baterias [3]

8.3.2.1 Introduccion

El uso de baterias tiene siempre asociado un compromiso entre el voltaje de operacién del equipo que
se alimentar3, el tiempo de autonomia necesario entre cargas de la bateria asi como el volumen y peso
requeridos por el tipo de acumulador que se elija para satisfacer lo anterior.

En nuestro caso la principal limitante a la hora del disefio radica justamente en este Ultimo punto,
dadas las caracteristicas del estandar Cal Poly.

8.3.2.2 Caracteristicas Generales

El funcionamiento del satélite durante la fase de eclipse de la érbita esta garantizado por la presencia
de una o mas baterias secundarias (recargables), que son la fuente de energia durante dicho periodo.
Para la eleccién de las baterias deben tenerse en cuenta distintos factores, a continuacion se
enumerardn los mas relevantes para el caso particular de un satélite:

e Densidad de Energia [Wh/L]

e Densidad de Potencia [W /Kg]

e Rango de temperaturas de operacién [2C]
e Eficiencia

e Vida util

e Masay Volumen
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De los factores de disefio antes mencionados los mds restrictivos son las limitaciones en masa y
volumen, y el gran rango de de temperaturas de operacidon que debe soportar la bateria, como se
observo en las simulaciones térmicas. Ver seccion 6.4.2.7.

Dado un volumen y masa fijos para las baterias se debe seleccionar aquellas que presenten una mayor
densidad de energia y potencia que garanticen la provision de la energia que el satélite va a consumir
cuando se encuentre en el eclipse; cumpliendo también con los requerimientos de potencia
instantanea que demandan los distintos mddulos que componen al satélite.

El rango de temperaturas de funcionamiento es un factor fundamental ya que la utilizacién de las
baterias fuera de dicho rango implica en la mayoria de los casos una falla permanente. Si se detectaran
temperaturas no apropiadas para su funcionamiento, las baterias deben desconectarse del sistema en
forma inmediata. Lo que dejaria al satélite sin energia, situacidon que se debe evitar eligiendo baterias
gue puedan operar en forma segura dentro de los rangos de temperatura estimados.

Teniendo estos aspectos en cuenta se realizara un andlisis de las caracteristicas de las distintas
tecnologias de baterias disponibles, para luego definir cudl de ellas serd utilizada en el disefo.

En la Figura 35 se observa la tensidn en bornes en funcién del nivel de carga para distintas
composiciones quimicas. Si bien la tensién en bornes no tiene porque tener un valor determinado a
priori (ya que se puede modificar usando convertidores DC-DC), es deseable que presente un valor por
lo menos cercano o superior a la tensidon que se utilizara en el bus de alimentacidn, a fin de evitar la
utilizacion de componentes adicionales que aumentarian el volumen y peso del disefio.

La bateria que mejor se adapta en cuanto a su tensidn en bornes es la bateria de Li-lon que presenta
un rango de tension en bornes de 4.1V a 3.0V, teniendo la desventaja de no presentar una curva de
descarga plana.

4.0 Lithium lon
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Figura 35. Perfiles de descarga de sistemas convencionales de baterias secundarias y de Li-lon recargable a una
tasa de descarga de aprox. C/5.

Como se expresd anteriormente, dadas las limitaciones en volumen y masa a que estdn sujetas las
baterias, deben analizarse caracteristicas como la densidad de energia, densidad de potencia y energia
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especifica. Todos estos parametros caracterizan la relacién entre la energia y potencia de la bateria
con respecto a su masa y volumen.
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Figura 36. Comparacion de una bateria de Li-lon 14500 y una bateria AA de NiMH y NiCd a 202C. (a) Energia
especifica en funcién de densidad de potencia. (b) Densidad de Energia en funcién de densidad de potencia.

En la Figura 36 se destaca la gran diferencia que presenta la bateria de Li-lon con respecto a baterias
basadas en Ni, tanto en su energia especifica [Wh/kg] como en su densidad de energia [Wh/L].
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Figura 37. Efectos de la temperatura en la energia especifica de distintos sistemas de baterias secundarias a una

tasa de descarga de aproximadamente C/5.

El efecto de la temperatura en el funcionamiento de las baterias es un pardmetro fundamental, como
se expresd anteriormente se debe elegir una tecnologia que soporte las amplias variaciones de
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temperatura que experimentard el satélite. En la Figura 37 se muestra el desempefio basado en la
energia especifica de varios tipos de baterias en un rango de -402C a 602C a una tasa de descarga de
C/5. La bateria de Li-lon presenta la energia especifica mas alta dentro de su rango de operacién
seguro que comprende el entorno de -202C a 402°C.

Coémo conclusién al analisis realizado en los pdrrafos anteriores se puede afirmar que el tipo de bateria
gue mejor se adapta a las limitaciones que presenta el disefio es la tecnologia de Li-lon. Principalmente
por las altas densidades de energia y potencia que presentan estas baterias. Con respecto a la
temperatura de operacion segura, dichas baterias tienen un amplio margen de utilizacién, debiendo
ajustarse los materiales de cobertura del satélite para lograr su funcionamiento en forma continua.

Es necesario conocer como deben ser utilizadas. Una vez adquirido el conocimiento es sencillo
mantenerlas en buen estado. Incluso mas simple que en otros casos, debido a que no tienen efecto
memoria. En vista de los tiempos de funcionamiento mas largos y la relacidon potencia-peso que se
consiguen utilizando éstas, merece la pena el esfuerzo de aprender a manejarlas correctamente.
Si se trata bien a estas baterias, su vida util es mucho mds larga que las baterias de NiCd y NiMh.

A continuacion se presenta los pardmetros mas relevantes asociados a las baterias asi como un
ejemplo comparativo de las diversas tecnologias.

8.3.2.2.1 El Parametro “C” — Medida de Capacidad

Diversas quimicas de bateria dan como resultados acumuladores de diversos voltajes, volimenes y
peso de acuerdo a la capacidad. Esta relacidn se representa con el parametro C.

Ctiene el valor 1/h, o sea:

Si la bateria es de 1050mAh por ejemplo entonces 1C es igual a 1050mAh x 1/h = 1050mA para esa
bateria.

Entonces por ejemplo una descarga a 7C es simplemente 7 veces su capacidad.

Para un arreglo de 1050mAh serd entonces: 7 x 1050 mAh x 1/h = 7350mA = 7.354

Una carga a 2C para esa bateria de 1050mAh seria: 2 x 1050mAh x 1/h = 2100mA = 2,14

Ahora si se dice que un arreglo es de 10C significa que es capaz de descargar en continuo hasta 10 x
capacidad x 1/h, o sea que para un arreglo por ejemplo de 1050mAh seria: 10 x 1050 mAh x 1/h =
10,5 A de descarga maxima continua.

Esta forma de definir cargas o descargas para las baterias se utiliza para todos los tipos de baterias
independientemente de la quimica de las mismas.

Un dato a tener muy en cuenta: Aunque las “C” de descarga de una bateria son importantes y dan un
dato sobre la potencia de la misma esto no es del todo correcto, ya que la potencia de una bateria
realmente se mide en W /kg no en “Cs”. Hay que tener muy en cuenta este dato al elegir una bateria
ya que normalmente una bateria de muchas “C” de descarga puede tener muy baja potencia en
relacidn a su peso. Y es muy posible que una bateria con menos “C” tenga mas potencia en relacion a
su peso.

8.3.2.2.2 Otros Parametros

El peso es un factor muy importante, particularmente si se debe cumplir un maximo impuesto por la
norma “CubeSat”.

La manera correcta de conocer la potencia de un arreglo de baterias es conocer la densidad de
capacidad, |la densidad de potencia y cuanta de su capacidad nominal es capaz de descargar en alta
descarga.
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Densidad de energia: Hace relacion a la capacidad nominal y el peso del elemento/ configuracién y se
mide en Wh/Kg.

Densidad de potencia: Se refiere a la maxima descarga continua que un elemento/ configuracion da y
el peso del mismo, se mide en W /Kg.

Capacidad de descarga en alta descarga: Es el porcentaje de la capacidad nominal del elemento/
configuraciéon que es capaz de descargar en alta descarga. Se considera alta descarga para ese
elemento/ configuracidn una descarga al 80% de la potencia maxima de la configuracion.

En la Tabla 7 se muestra la relacién de estos parametros en los diferentes tipos de baterias mas
utilizados

Tabla 7. Parametros relevantes sobre baterias de diferentes tecnologias.

Tipo de Bateria ‘ Densidad de capacidad | Densidad de potencia | Capacidad descargada en alta descarga

NiCd 44Wh/kg 700W/kg 85%
Nimh 66Wh/kg 700W/kg 75%
Saphion (LiSph) 83Wh/kg 900W/kg 65%
Al123 115Wh/kg 2400W/kg 80%
Lipoly 150Wh/kg 2600W/kg 80%
NanolLipo 200Wh/kg 2300W/kg 90%
Li-lon 220Wh/kg 300W/kg 75%

NiCd y NiMh son obsoletas y poco a poco irdan desapareciendo, principalmente debido a su alto
contenido en metales pesados. Las baterias Saphion y A123 basadas en el Litio son relativamente
recientes y son muy seguras teniendo muy buen compromiso entre peso, potencia y vida util. De
hecho las baterias A123 son sumamente potentes. Baterias Lipo y NanoLipo son el mejor compromiso
entre capacidad potencia y peso; por el momento no tienen competidor en esta area.

Supdngase un dispositivo con un arreglo de Lipo de 4000mAh 12C que pesa 400g, si este arreglo le da
15 min de funcionamiento pleno, estard trabajando a una descarga media de 4-5C esto significa que
estara utilizando del arreglo sobre el 85-90% de su capacidad nominal y no estard maltratando el
arreglo. Este mismo dispositivo con una configuracién de Lipo u otra tecnologia de 2300mAh 30C que
pesa 450g. Tedricamente deberia de darle un tiempo de funcionamiento pleno de unos 7,5 minutos,
pero en este caso la configuracidn estard trabajando en una descarga media de 8C por lo que solo serd
capaz de entregar aproximadamente un 80-85% de su capacidad nominal. Al estar sometida la
configuraciéon a una descarga mas alta, la caida de voltaje sera mayor por lo que tendra menos
potencia disponible. Si ademas se le afiade que este arreglo es mas pesado que el de Lipo
probablemente se acabara con unos tiempos de funcionamiento pleno de solo 5-6 minutos (Descarga
de 10-11C mayor a la previa calculada anteriormente) Por lo que con esta configuracion de 30C
finalmente se consigue menos potencia, menor tiempo de funcionamiento pleno y probablemente una
vida menor del arreglo, que la tedricamente poco potente configuracion de Lipo 12C. Esto es debido a
que esta ultima configuracién esta mejor calculada para ese uso.

8.3.2.3 Caracteristicas de la Bateria de Li-lon

Las baterias de Li-lon estan formadas por celdas que utilizan compuestos de intercalacién de litio como
materiales de sus polos positivos y negativos. En los ciclos de carga y descarga, iones de litio (Li+) se
intercambian entre los electrodos positivo y negativo. El material utilizado en el electrodo positivo es
tipicamente un oxido metalico con una estructura en capas, como el dxido de litio-cobalto (LiCo02) o
un material con una estructura en forma de tinel como el dxido de litio-manganeso (LiMn204), en un
colector de corriente de aluminio laminado. El electrodo negativo estda compuesto generalmente de
carbono grafito, también en forma de capas en un colector de corriente de cobre.
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En la Figura 38 se esquematizan los flujos de iones y electrones en los ciclos de carga y descarga. En
dichos ciclos los iones de litio son insertados o extraidos de los intersticios formados entre las capas
atédmicas de los materiales activos.
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Figura 38. Esquema del proceso electroquimico en una celda de Li-lon

Como se indicé en parrafos anteriores, las baterias de Li-lon presentan una alta energia especifica
(~150 Wh/kg) y alta densidad de energia (~400 Wh/L). También presentan una baja tasa de auto
descarga (2% a 3% mensual), un ciclo de vida extenso (superior a los 1000 ciclos) y un amplio margen
de temperaturas de operacion (en carga de -202C a 602C, en descarga de -409C a 652C).

Una Unica celda opera en un rango de tensiones tipico de 2.5V a 4.2V, aproximadamente tres veces la
tensién de una celda de NiCd o NiMH. Permitiendo una descarga a 5C continua o a 25C en forma
pulsada. Un aspecto importante es el hecho de que estas baterias a diferencia de las de NiCd, no
presentan efectos de memoria, es decir que pueden ser cargas o descargadas a cualquier nivel sin que
esto afecte su capacidad total.

Una desventaja notoria de las baterias de Li-lon es su degradacién al ser descargadas debajo de los 2V
y pueden perforarse al ser sobrecargadas dado que no presentan un mecanismo quimico que controle
la sobrecarga, a diferencia de las configuraciones con celdas acuosas. Es necesario por lo tanto utilizar
circuitos de control y dispositivos de desconexién para proteger a la bateria contra sobre descarga,
sobrecarga y condiciones de temperaturas extremas. Otra desventaja es la pérdida de capacidad a
temperaturas elevadas (659C), aunque a una tasa menor que la mayoria de las baterias de NiCd o
NiMH.
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La Tabla 8 muestra caracteristicas generales de rendimiento de las baterias de Li-lon.
Tabla 8. Caracteristicas generales de las baterias de Li-lon.

Caracteristica Rango

Tension 42225V

Energia Especifica 100a 158 Wh/Kg
Densidad de Energia 24523430 Wh/L
Capacidad de Descarga Cont. Tipica: 1C, Maxima: 5C
Capacidad de Descarga en Pulso Hasta 25C
Cantidad de Ciclos con 100% DOD Tipico: 3000
Cantidad de Ciclos con 20% a 40% DOD | Sup. 20000
Tiempo de Vida 5 Afios

Tasa de Auto Descarga 2% a 10% Mensual
Temperatura de Operacién -402C a 652C
Efecto Memoria No

Densidad de Potencia 2000 a 3000 W /L
Potencia Especifica 70021300 W /Kg

8.3.2.3.1 Caracteristicas de Carga de las Baterias de Li-lon

Las baterias de Li-lon se cargan tipicamente con una corriente constante (CC) o bien con un régimen de
carga gradual a corriente constante y luego tension constante (CCCV). Este régimen de carga es
logrado mediante el uso de circuitos de control de carga. A tasas de carga bajas (C/5), el régimen a CC
se aproxima al régimen CCCV al alcanzar la celda su carga completa, esto se logra cuando el limite
superior de tensién es alcanzado. Las celdas de Li-lon son tipicamente cargadas hasta alcanzar
tensiones de 4.1V a 4.2V.

La tensidn, porcentaje de carga y corriente de carga en el método CCCV se muestra en la Figura 39,
para celdas 18650 de C/LiMn204 a una corriente del.4A4 y un limite de tension de 4.2V, y para celdas
de C/LiCo02 cargadas a 1.65A4 con limite de tension de 4.2V.

= C/LiMn,O,
- CILCo0

Voltage

on

Percent Charge

C/LiMn,0,
- C/LiCoC

Charge Current

0.0 =
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5

Charge Time (hours)
Figura 39. Tensidn, porcentaje de carga y corriente de carga para celdas de C/LiMn204 y C/LiCoO2 18650 al ser
cargadas a CCCV durante 2.5h, con corrientes de 1.4A (C/LiMn204) o 1.65A (C/LiCo02) y tensidn maxima de
4.2V.
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Inicialmente las celdas son cargadas a corriente constante, el estado de carga crece linealmente
mientras que la tensién de la celda se aproxima asintdticamente a 4.2V.
En la fase de carga a tensién constante la corriente decae al alcanzar la celda la carga completa.

Las celdas de Li-lon presentan una alta eficiencia coulombica (describe la eficiencia con la que la carga
(e™) es transferida a un sistema para facilitar una reaccién electroquimica) tipicamente del 99.9%, y
una alta eficiencia energética de entre 95 a 98%. Debido a la ausencia de procesos parasitos, como la
formacidén de gas, comunes a sistemas acuosos, los métodos de carga mdas complejos como los pulsos
de carga no ofrecen mayores ventajas.

Producto de la degradacion irreversible de las celdas de Li-lon por sobrecarga o sobre descarga,
pudiendo incluso perforarse frente a sobrecargas, es comun que las baterias incluyan circuitos de
control que aseguren su operacidn segura, previniendo sobrecargas, cortocircuitos y subtensiones.
Estos circuitos pueden también controlar otras caracteristicas como el estado de carga y el monitoreo
de la temperatura.

8.3.2.4 Baterias de Li-lon Polimero

Las baterias de Li-lon Polimero presentan las mismas caracteristicas de rendimiento que las de Li-lon,
incluyendo su alta energia especifica y alta densidad de energia, en un envasado fino y con alta
relacion de aspecto.

Las celdas de Li-lon Polimero utilizan los mismos materiales activos que las baterias cilindricas o
prismaticas de Li-lon. Pero se diferencian en la utilizacion de electrodos planos conectados que
permiten la fabricacion de celdas finas empacadas dentro de una pelicula de barrera a diferencia de
los envases de acero o aluminio en las tecnologias de Li-lon. En la Figura 40 se observan las distintas
capas que se utilizan en su construccién.

Al mesh

+ Plastic electrode
(Cathode)

Plastic electrolyte

— - Plastic electrode
(Anode)

Cu mesh
Figura 40. Diagrama esquematico de la construccidn de una celda de Li-lon Polimero.

Las celdas de Li-lon Polimero utilizan un electrolito en gel, este electrolito contiene un componente
liguido monomérico (los monémeros son compuestos de bajo peso molecular que pueden unirse a
otras moléculas pequefias (ya sea iguales o diferentes) para formar macromoléculas de cadenas largas
comuUnmente conocidas como polimeros) y volatil que es absorbido por un huésped polimérico.
También hay tecnologias que utilizan electrolitos poliméricos sélidos.

El rendimiento eléctrico de las baterias de Li-lon Polimero que utilizan quimica basada en C/LiMn204
es comparable a aquellas de Li-lon.

En resumen la tecnologia de Li-lon Polimero ofrece rendimientos especificos comparables a aquellos
de las baterias cilindricas y prismaticas de Li-lon, con la ventaja de poder ser fabricada en envases muy
finos.
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8.3.2.5 Periodos de Carga y Descarga

Basandose en las hipétesis realizadas en 7.1:

e Periodo de insolacidn (peor caso): 56.6 min
e Periodo de eclipse: 36 min

Se debe tener en cuenta estos intervalos de tiempo asociados a la carga de los acumuladores, la
potencia drenada, estimada en el balance energético, asi como también la eficiencia de carga y
descarga de las baterias. A efectos de dimensionar la capacidad requerida para dichos componentes.

Como se vio en la seccién 7.4, se tiene en el periodo de insolacion (peor caso):

Tins = 56.6min = 0.94h
Y suponiendo una eficiencia de carga y descarga de las baterias del 90% se obtiene:

T.
(15) EGen/rev = (PMed_Sol + PMed_Alb) ' ﬁ X 0.9 = 22Wh

De acuerdo a 7.5 la potencia promedio total serd del orden de 1400 mW con picos de hasta
2700 mIv.

Vistas estas estimaciones, con dos baterias de Litio-Polimero del orden de 1400mAh , se tiene la
(16

. CargaTotaldelasBaterias 2X1400mAh
(16) TiempodeCargaTotal = g = ——Fwny = 4.4hs
Cargaentregadaporlospaneles m( o )

Con lo que se lograria la carga completa del juego de baterias en aproximadamente cuatro y medio
periodos de insolacién a partir de carga cero.

Una vez cargadas las baterias, en régimen se tiene el siguiente comportamiento:

Estado de consumo medio de los dispositivos:

CargaTotaldelasBaterias _ 2X1400mAhX0.9

(17) TiempodeDescargaTotal(eclipse) = Consumoeléctricodispositivos =~ — 1z00mA = 2.1hs
(peorcaso)
En el caso en que el consumo sea un pico:
CargaTotal de las Baterias _ 2X1400mAhx0.9

= = 0.38hs = 23min

Consumo eléctrico dispositivos 6726mA
(valor maximo)

(18) Tiempo de Descarga Total(eclipse) =

Considerando luego que el periodo de eclipse estimado es de 36 min, debiera darse un situacion
circunstancial en la cual hubiera un consumo mdaximo durante todo el periodo de oscuridad para que
la autonomia de las baterias no fuera suficiente.

Planteados estos calculos, el uso de 2 baterias de Li-Po, 3.7V y del orden de 1400mAh es apropiado
para garantizar el correcto funcionamiento del CubeSat.

8.3.2.6 Conexion, Cantidad y Ubicacion de las Baterias

Dada la necesidad de brindar confiabilidad y redundancia al sistema, e independientemente de los
requisitos de consumo, se deben utilizar al menos dos baterias en el disefio basico. Esto implica dos
posibles opciones de conexion para dichos dispositivos: en serie o paralelo. En la conexidon en serie se
obtiene el doble de tensidn y la misma capacidad que en el caso de una Unica bateria. Mientras que en
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el caso de la conexién en paralelo se logra el doble de capacidad y la misma tensién que en el caso de
una sola bateria. La potencia maxima que se puede extraer en ambas configuraciones es la misma.

La desventaja de la conexidon en serie surge a la hora de la carga de las baterias, dado que la corriente
de carga por las baterias es la misma, si hay diferencias en las caracteristicas de ambas una puede
alcanzar la tension de carga antes que la otra, momento en el cual se debe detener el proceso de carga
para evitar dafios. Esto implica que las baterias se cargaran en forma completa en momentos
diferentes.

La conexién en paralelo mitiga este fendmeno ya que la tensién en bornes de ambas baterias es la
misma, lo que lleva a un balance en el cual la bateria con mas carga tomard menos corriente sin
afectar en mayor grado la carga de la restante.

Otro aspecto importante de la conexidn en serie es que de fallar una de las baterias, la otra queda
automadticamente inutilizable. En el caso de la conexién en paralelo, la falla de una bateria no implica
la pérdida de todo el bloque ya que en esta conexion las baterias son independientes.

Por las caracteristicas detalladas anteriormente se decidié utilizar la conexién en paralelo.
El conjunto de las dos baterias seran ubicadas en el centro del satélite como indica la Figura 8.

Dada su dependencia con la temperatura la posicidon de las baterias es muy importante. Todas las
baterias deben tener la misma temperatura y asi tener los mismos parametros de operacion. De lo
contrario pueden aparecer desequilibrios entre las baterias que llevan a comportamientos no
deseados (cargas y descargas desparejas).

Para mantener la misma temperatura entre las celdas es recomendable ubicarlas de manera que
tengan el mayor contacto térmico entre ellas y a esto agregar un recubrimiento térmico al conjunto.
Cabe destacar que en este ultimo aspecto no fue considerado en las simulaciones térmicas.

8.3.3 Paneles Solares [2)

8.3.3.1 Caracteristicas de los Paneles Solares

Un panel solar es un arreglo formado por miles de celdas fotovoltaicas conectadas en una forma tal
gue permiten entregar potencias de unos pocos Watts a decenas de kiloWatts. Cada celda fotovoltaica
esta formada por una juntura semiconductora p-n como se esquematiza en la Figura 41.

o ]
LIHTTTION

AMMHIINN

Rear side wire

Figura 41. Esquematico de conexionado tipico de celdas fotovoltaicas.

Sin iluminacién la juntura alcanza un estado de equilibrio en el cual no hay flujo de corriente. Pero al
ser iluminada con radiacion adecuada, los fotones con un determinado nivel de energia crearan pares
electron-hueco, generando un potencial a través de la celda con una potencia eléctrica utilizable. Para
que esto suceda, la energia del foton incidente debe exceder una banda cuyo valor depende del
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material utilizado en la juntura. Los fotones con exceso de energia la disipan en forma de calor dentro
de la celda, lo que reduce su eficiencia.
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Figura 42. Curva caracteristica I — V de una celda solar tipica.

Las curvas caracteristicas tensién-corriente de las celdas fotovoltaicas se muestran en la Figura 42. Las
tensiones de circuito abierto tipicas para celdas de silicio bajo iluminacidn solar se encuentran entre
los 0.5V y 0.6V. La curva de potencia en funcién de tensidn se muestra en la Figura 43, en dicha figura
se observa un maximo con una caida abrupta luego de excedido el valor 6ptimo de tensién Vmp.
Algunos vehiculos espaciales utilizan sistemas de sensado del punto de potencia maxima (MPPT por
sus siglas en inglés) a efectos de operar el panel solar en forma mas eficiente, como se vera mas
adelante.

I8 Maximum power

V'W
1 L ] | i

Output voltage

Figura 43. Curva caracteristica P — V de una celda solar tipica.

Un incremento en la temperatura de la celda resulta en una reduccién de la tensidn de circuito abierto
y en una leve disminucién de la corriente de cortocircuito. Los valores tedricos maximos de eficiencia
para celdas de germanio (Ge), silicio (Si) y arseniuro de galio (GaAs) se muestran en funcion de la
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temperatura en la Figura 44. Se observa la sensibilidad particular del Si a la temperatura asi como el
mejorado rendimiento del GaAs a altas temperaturas.
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Figura 44. Eficiencia tedrica en funcion de la temperatura para tres materiales semiconductores.

Los dafios por radiacidn son un problema en las celdas solares, en general las celdas de Si toleran
mejor la radiacion debido a su elevada resistividad de base (= 10 2cm).

Las celdas finas son mas resistentes a la radiacidon que las gruesas, pero hoy en dia presentan una
eficiencia de conversidon menor, las celdas de GaAs toleran mejor la radiacion que las de Si.

10'®

10!7 -

Damage equivalent 1 MaV fluence ( a/cm?/yr)

101 -

102

10"

106

10‘6 o

101

102

Altitude (km)

Electrons

10°

Figura 45. Flujo de dafio equivalente causado por electrones y protones de 1MeV, debido a particulas atrapadas,
para celdas de Si protegidas por de silice fundido y proteccién posterior de espesor infinito.

La cubierta de vidrio provee proteccion contra la radiacién y otros factores ambientales. A efectos del
diseio, el flujo de particulas en el entorno de un vehiculo espacial se expresa como un flujo
equivalente de electrones mono-energéticos de 1MeVl/ (ver Figura 45). Los valores de degradacion de
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la celda debido a estas radiaciones son generalmente brindados por el fabricante, la Figura 46 muestra
las curvas de degradacién de potencia tipicas para celdas con distintos espesores.
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Figura 46. Degradacion en la potencia en funcién del espesor de la celda.

La efectividad de la cubierta de vidrio depende de su densidad y espesor. Su absorcidon de radiacién
sigue aproximadamente una ley exponencial, por lo que la intensidad de radiacién luego de atravesar
un espesor x de vidrio es

(19) I = [,e~kpx
Donde I, es el valor de flujo radiante para x = 0, p es la densidad del material y k es un coeficiente de

absorcién que depende de la energia de la particula. La Figura 47 muestra el efecto del cambio de
espesor para una cubierta de silice fundido.
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Figura 47. Factores de correccién para el flujo de dafio equivalente en funcién del espesor de la cubiertay la
altitud de la drbita. a) Inclinacion de 02, b) Inclinacién 902
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Debe destacarse que a efectos del cdlculo del flujo radiante total absorbido, deben tenerse en cuenta
los flujos en ambas caras del panel. Para el caso de paneles adosados a las paredes del vehiculo (como
es el caso en el disefio del satélite), la cara posterior esta efectivamente aislada de la radiacién.

Utilizando los datos provistos de la Figura 45 a la Figura 47 es posible estimar el drea de paneles
necesarios para alcanzar un determinado nivel de desempefio de final de vida (EOL por sus siglas en
inglés). Suponiendo que se requiere una potencia de 1kW en EOL para un satélite en una drbita
ecuatorial a una altitud de 1000 km. Utilizando una celda de Si de 150 um de espesor, con las
caracteristicas mostradas en la Figura 46. La duracidn de la misidn para el ejemplo es de cinco afios. En
la discusidon que sigue los valores numéricos son aproximados.

El paso inicial es utilizar la Figura 45 para encontrar el dafio total por flujo de electrones de 1 MeV
equivalente para una celda protegida por una cubierta de 150 um, Para una altitud de 1000 km la
Figura 45 indica que el dafio equivalente debido a protones es de 1.7x10'* e~ /(afio. cm?) y el debido
a electrones es de 2x10'2e~/(afio.cm?). El flujo total en cinco afios es por lo tanto
5% 1.72x10%* e~ /cm?. De la Figura 46, la potencia obtenida por unidad de 4rea es de 11.5 mW /cm?.
Se observa un deterioro significativo en el desempefo de la celda debido a la elevada dosis de
radiacion absorbida.

Una reduccidn en la dosis puede conseguirse al incrementar el espesor de la cubierta protectora. Por
ejemplo si se utilizara una cubierta de 500 um, el flujo se reduciria seglin se indica en la Figura 47 por
un factor de 0.6. Por lo que la dosis de radiacién absorbida por la celda en cinco afios seria de
5.2x10* e~ /cm?, obteniéndose un desempefio de EOL de 12 mW /cm?, lo que resulta en una
mejora de aproximadamente el 4%. La cubierta fina resulta en un darea de panel de (1000/
0.0115)cm? o 8.7m?. Mientras que si se utiliza la cubierta gruesa el drea resultante es de solo 8.3m?.

La cubierta protectora de vidrio requiere caracteristicas adicionales, como un buen acoplamiento
Optico entre el espacio y el vidrio y también entre el vidrio y el adhesivo. También se requiere que
realice una seleccién adecuada de las longitudes de onda, limitando el flujo de radiacién UV hacia el
adhesivo y la propia celda.

Estas caracteristicas se logran utilizando cubiertas anti-reflejo, como las de fluoruro de magnesio en la
superficie superior.

Los paneles solares con celdas de Si presentan una eficiencia de conversién de aproximadamente 12 a
14%. Las celdas de Si de 50 um de espesor son capaces de convertir energia con una densidad de
120W /m?, celdas de GaAs de =~ 5 um logran eficiencias del 21% aproximadamente.

Como se indicé anteriormente, celdas individuales entregan potencia a una tensién de = 0.5V, y es
necesario conectar varias en serie. La confiabilidad de la conexién se logra mediante una conexion
adicional en paralelo en cada celda, tipicamente tres o cuatro celdas forman una combinacién en
paralelo. Estos arreglos en serie-paralelo son llamados cadenas de celdas solares. Una mejora en la
proteccion se logra utilizando diodos en paralelo que proveen un camino alternativo a la corriente en
caso de que celdas individuales queden sin iluminacidn, caso en el cual la tensién de la cadena
completa apareceria como una tension de bias inversa en bornes de la celda.

8.3.3.2 Conexion de los Paneles Solares

El satélite contara con diez paneles solares, dos por cara, ya que una de ellas se dejara libre para el
despliegue de las antenas y posibles usos de la carga cientifica. Los paneles pueden ser conectados en
serie, paralelo o una combinacién de ambas para poder acoplarlos al resto del sistema.

La conexién en serie implica que la corriente por las celdas serd la misma, mientras que su tensiéon
variard para cada celda, dependiendo principalmente del nivel de iluminacidn en cada una. La tension
del conjunto sera por lo tanto, la suma de las tensiones en cada celda, la tensién para un nivel dado de
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paralelo, pero se obtendra una corriente menor.

iluminacion en las caras (no necesariamente el mismo para todas) serd mayor al caso de la conexién en

En la Figura 48 se observa la relacion I —V de dos celdas iluminadas con distintos niveles de

iluminacion, al estar conectadas en serie la corriente por ambas serd la misma y la tensiéon en bornes
del conjunto queda definida por dicha corriente y el nivel de iluminaciéon en ambas celdas.

1(A)
A

Figura 48. Caracteristica |-V de dos paneles con distinto nivel de iluminacién

Si por ejemplo una elevada corriente (I;) circula por los paneles, la tensidon en el panel con mas
iluminacion (P;) serd mayor (y por lo tanto la potencia que entrega serd mayor) en comparacién al
panel menos iluminado (P,), que en este caso presentard una caida de tensidon negativa, es decir
actuara como un diodo, disipando potencia. En presencia de una corriente mas baja (I,), la tensién en

que la corriente que entrega estd lejos del valor éptimo.

el panel menos iluminado estara cerca de su valor 6ptimo, pero ese no sera el caso del panel P;dado

La Figura 49 detalla la relacion P — V de la conexién en serie en comparacién con la relacién P — V de
cada panel individualmente.

P(W)

Figura 49. Relacion P — V de dos paneles conectados en serie con distinto nivel de iluminacion y la potencia

'l uw)
v, V,

VEV.,

resultante

Se observa que la maxima potencia para la conexidn en serie es menor a la maxima potencia del panel

mas iluminado. Este fendmeno ocurre cuando el nivel de iluminacién de las celdas en cuestidén es muy
disimil, situaciéon que puede darse dada la disposicidn espacial de los paneles en el satélite.
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iluminacidon muy diferentes.

Serd por tanto aconsejable no conectar en serie paneles que puedan presentar condiciones de

1(A)

En la conexion en paralelo la tensiéon en bornes de los paneles es la misma y la corriente por cada
/

panel queda determinada por dicha tension y por el nivel de iluminacidon particular de cada panel.
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v \ \
. \ \
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Figura 50. Caracteristica I — V de dos paneles con distinto nivel de iluminacidn, conectados en paralelo.

La Figura 50 muestra la relaciéon I — V de dos paneles con distinto nivel de iluminacién, en dicha figura

se observa que variaciones en la tension del conjunto implican un comportamiento similar para ambos
paneles. Si la tension es baja (V;), la potencia entregada por ambos paneles serd baja.

Mientras que si la tensidn es mayor (), ambos paneles operaran a valores de tensién cercanos al

valor de potencia maxima. Esto puede observarse en la Figura 28, cabe destacar que en la conexién en
P (W)

paralelo, la tension del punto de mdaxima potencia es practicamente el mismo para ambos paneles.

A

U
vV, V,
Figura 51. Relacion P — V de dos paneles conectados en paralelo con distinto nivel de iluminacidn y su potencia
resultante
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En resumen, se observa que la conexidn en serie de paneles con diferentes niveles de iluminacién no
es recomendable, mientras que para paneles con niveles similares de iluminacion la conexién en serie
no presenta mayores dificultades.

Dado que los paneles en una misma cara presentan un nivel de iluminacién practicamente igual, estos
seran conectados en serie. De esta manera se fijard una tension de trabajo en los paneles similar a la
de las baterias, minimizando asi las perdidas en el convertidor de acople de los paneles con el resto del
sistema.

La conexién entre los pares de paneles correspondientes a cada cara serd en paralelo ya que esta
configuracion es adecuada para paneles con distintos niveles de iluminacién.

Por lo tanto, la conexién de los paneles se hara de manera de formar cinco pares de paneles
conectados en serie (un par por cada cara), para luego conectarlos en paralelo, ver Figura 52.

A cada grupo de paneles conectados en serie se agregard un diodo en serie a efectos de impedir que
circulen corrientes por dichos paneles cuando estos no estan iluminados.

Cla C2a C3a Cda C5a

M M M MLV

Cib C2b C3b Céb C5b

J N e B

Figura 52. Conexionado de los paneles

Figura 53. Esquema de ubicacion de las celdas sobre el CubeSat

8.3.3.3 Paneles Elegidos

Visto la reducida superficie disponible en el cubo para poder colocar celdas fotovoltaicas y de acuerdo
a los consumos planteados en el voltaje de trabajo (3,3V), son requeridos paneles particularmente
eficientes y que generen, al ser iluminados, un voltaje superior a 0,5V para realizar la carga de las
baterias.
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Tras una laboriosa busqueda de celdas solares que se ajustaran a las necesidades del disefio, se llegé a
celdas de triple juntura.

Este tipo de paneles (de triple juntura) son los usualmente utilizados en aplicaciones espaciales con un
costo muy superior a la de los de uso "terrestre".

Para que el lector se haga una idea de los érdenes de magnitud de los precios asi como la cantidad de
superficie necesaria (para igual performance) en cada una de las tecnologias (triple y simple juntura) se
expondran algunas cifras.

Con un arreglo de celdas de juntura simple se requiere el doble de superficie. El costo aproximado
(duplicando el area) entonces es alrededor de USD 67 por cara para el voltaje y corrientes necesarios.
Estos precios no incluyen proteccion contra radiacién espacial ni diodos contra corrientes entrantes,
por lo que no son aptas para su envio al espacio exterior.

Para hacer uso del drea disponible obteniendo la tensién y corrientes requeridas, las celdas de triple
juntura necesarias son dos por cara, esto totaliza un costo del orden de USD 1200 por dos celdas.

Cubrir las cinco caras del satélite con los paneles definitivos para el lanzamiento del satélite, requiere
un presupuesto muy elevado, del orden de los 5000 ddlares americanos.

En primera instancia se manejo la posibilidad de construir un modelo con celdas solares de uso
general, y dejando a futuro el estudio con los materiales definitivos. Sin embargo tras varias
averiguaciones y negociaciones con diversas empresas de venta de este tipo de celdas, fue encontrada
una oportunidad Unica de poder adquirir los materiales de uso espacial a un costo reducido.

Estas celdas son producidas para su envio al espacio pero no llegan a pasar con los controles de
resistencia mecanica y por tanto son descartadas.

Sin embargo, sus caracteristicas eléctricas, son practicamente las mismas que las homologadas para
uso espacial pero a un precio menor. Esto significa un salto cualitativo en el avance del proyecto, visto
que el desarrollo de la electrénica vinculada a los paneles podra ser ensayado de forma mas certera,
con productos de iguales caracteristicas que los finales.

El presupuesto necesario para adquirir estas celdas fue de €117 por cara (unos USD 140), cifra muy
inferior y acorde a la financiacién obtenida para el proyecto.

El producto a adquirir por tanto son celdas de la firma alemana AZURSPACE y el nombre del producto
en cuestion es 3G - 28% el cual se muestra en la Figura 54.

Figura 54. Celda Solar de GalnP/GaAs/Ge en sustrato de Ge de triple juntura
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Estas celdas se caracterizan por tener una alta eficiencia (ver Tabla 10) para un tamafo y masa
reducidos, asi como una absorbancia elevada. Incluyen proteccién contra radiacidn y proteccién contra
consumo de las misma al no estar iluminadas. La Tabla 9 muestra valores relevantes provistos por el

fabricante.

Material base

Tabla 9. Datos mecanicos y de disefio
Datos Mecdnicos y de Diseiio
GalnP2/GaAs/Ge sobre substrato Ge

Revestimiento - AR TiOx/AlI203
Dimensiones 40x80mm+ 0.1 mm
Area 30.18 cm?

Peso tipico <86 mg/cm?

Grosor 150 + 20 um

Grosor del Ag 4-10 um

Disefio de grilla

Sistema de grilla con 3 contactos

Proteccidn de corriente

Diodo de proteccion integrado Voryara (1.2 Is¢) 2.5V, T = 25 £ 3°C

Absorbancia

< 0,91 (con CMX 100 AR)

Prueba de estiramiento

> 1.6N @ 45° Ensayo de soldadura (con lineas de 12.5 mm Ag)

Gracias a su tension en circuito abierto (ver Tabla 10) y utilizando la configuracion de conexidon provista
en la Figura 52 se logra alcanzar una tensidn muy préxima a la de trabajo reduciendo la electrénica a
aplicar, reduciendo la complejidad, el tamafio y el peso.
En la Tabla 10 se aprecia el desempefio de los parametros eléctricos en BOL de la celda, a medida que
recibe radiacion produce el envejecimiento de la misma.

Tabla 10. Datos eléctricos a 282C y radiacion solar 1367 W /m?

Datos Eléctricos ‘

BOL* |2.50x10'*|5.00x10'*|1.00x10"°
Tension circuito abierto tipico Vy [mV]| 2667 0.96 0.95 0.93
Corriente cortocircuito tipico I¢ [mA]| 506 0.99 0.99 0.96
Tension @ Potencia maxima Vy,qx [mV]]| 2371 0.96 0.94 0.93
Corriente @ Potencia maxima Iyyqx | [mA]| 487 0.99 0.97 0.94
Eficiencia tipica pgre [%] | 28.0 0.95 0.92 0.88

* Desempefio de origen de vida (BOL por sus siglas en inglés)

Como se ha mencionado anteriormente las celdas también varian su comportamiento ante variaciones
de temperatura. En la Tabla 11 se aprecia el comportamiento de los parametros eléctricos entre la
variacion de la temperatura de la celda a medida que envejece producto de la radiacion.

Tabla 11. Gradientes de temperatura.

Gradiente de Temperatura

BOL* |2.50x10'*[5.00x10'*| 1.00x10"*
Tension circuito abierto dV,,./dT [mA/C°] | -6.0 -6.4 -6.2 -6.3
Corriente cortocircuito dl,./dT [mA/C°] | 0.32 0.33 0.31 0.39
Tension @ Potencia maxima dV;,,, /dT [mA/C°] | -6.1 -6.8 -6.3 -6.4
Corriente @ Potencia méxima dl,,,,/dT | [mA/C°] | 0.28 0.36 0.20 0.29

* Desempefio de origen de vida (BOL por sus siglas en inglés)
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8.3.3.4 Ensayo de los Paneles Solares

Medidas preliminares fueron realizadas con una ldmpara halégena Flectahalogen mini-brenner 2023
de 32002K / 1000W colocada a 50cm de las celdas. De esta manera se logrd iluminar las celdas y elevar
su temperatura al mismo tiempo (ver Figura 55). Estas medidas no son particularmente
representativas, dado que el espectro de las ldmparas no es el mismo que el espectro solar en el
espacio exterior. Sin embargo, los ensayos permitieron tener una idea de la caracteristica |-V de las
celdas y permitieron ver la ubicacién el punto de maxima potencia, como se observa en la Figura 56. La
temperatura del ensayo fue de aproximadamente 56°C. La aproximacién de la curva se hizo mediante
minimos cuadrados no lineales.

Figura 55. Disposicion de las celdas solares, iluminacion e instrumentos de medida
utilizados en el ensayo de las celdas.
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Figura 56. Curva |-V ensayada de par de celdas solares de AZURSPACE

Con el fin de relevar la variacidn de la potencia en funcidn del dngulo de incidencia de los haces de luz,
se varié el dngulo del goniofotdmetro dejando las [dmparas fijas. Se midio la potencia generada por los
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paneles variando el dngulo de incidencia en pasos de 10 grados. Los resultados se muestran en la
Figura 57.

Patencia (W)
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Figura 57. Potencia en funcidn del angulo de incidencia de los haces de luz (valores relevados y tedricos).

Se observa que el dngulo critico es de 80 grados y que si bien la potencia decrece con el dngulo de
incidencia, su comportamiento no se aproxima al coseno del dngulo de incidencia. Esto puede deberse
a multiples factores, siendo los mas probables el hecho de que las celdas utilizadas no son
homologadas para uso espacial, lo que puede implicar una alteracion de los materiales de cubertura
de la celda. Lo que determina su esta diferencia en el comportamiento relevado. Otra posible causa
puede deberse al hecho de que al estar las ldmparas tan préximas a las celdas, los haces de luz no
inciden en las celdas de forma perpendicular, sino que estos ya presentan un angulo de incidencia no
perpendicular, lo que explica que la potencia relevada sea menor a la esperada. A pesar de las
diferencias encontradas el ensayo sirvié como una primera aproximacion al trabajo y manipulacion de
paneles solares de triple juntura.

8.3.4 Analisis de Topologias de la Fuente de Alimentacion 4], [9], [11], [24]

En la presente seccidn se analizaran distintas topologias para la implementacion del médulo de gestidn
de energia. Para definir el esquema a utilizar se estudian caracteristicas como la eficiencia,
confiabilidad y redundancia de las distintas estructuras propuestas. Cabe destacar que el concepto de
eficiencia no abarca solamente la conversién de energia, sino también la masa y el volumen del
modulo.

Una vez definidas las conexiones de las baterias y paneles, el siguiente paso es acoplar dichos
elementos para formar el médulo que se encargara de la alimentacion del resto del satélite. Para ello
hay que tener en cuenta distintos aspectos:

e La cantidad de convertidores DC-DC a utilizar para realizar las conexiones entre las distintas
partes del sistema de gestidon de energia. Dichos convertidores son necesarios dado que
permiten adaptar distintos niveles de tension segun se requiera.

e El conexionado de los convertidores debe garantizar la robustez del sistema.

e La eficiencia de la topologia a implementar y su masa ya que esta juega un papel importante
en dichos convertidores.

e La utilizacion de MPPT en los paneles.

Elegida la topologia a implementar, se ird aumentando la complejidad del disefio, agregando las
funcionalidades requeridas, como por ejemplo el sensado de magnitudes de interés y los sistemas de
proteccion de fallas.
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La estructura basica del sistema de gestion de energia (SGE) utiliza un grupo de paneles solares con los
cuales se genera la potencia necesaria para alimentar (durante la fase diurna de la 6rbita) a los demas
subsistemas y almacenar energia en las baterias con las que se mantendra al satélite funcionando en la
etapa de eclipse de la drbita. El SGE debe por lo tanto, controlar las potencia generada y consumida,
administrandola de manera tal que maximice el tiempo de operacidon de todos los subsistemas del
satélite. Cumpliendo también funciones de proteccién contra fallas, recabado de datos de
mantenimiento y arranque de mddulo principal del satélite.

El MPPT se basa en el hecho de que los paneles solares presentan, para un determinado nivel de
iluminacion, un valor de tensién para el cual entregan la mdxima potencia posible, ver seccidén
8.3.4.1.2. Para implementar la funcién de MPPT, se debe ajustar continuamente el nivel de tension en
los paneles para alcanzar el punto de maxima potencia. Esto se puede realizar con un convertidor DC-
DC que mide la potencia entregada por el panel y ajusta el ciclo de trabajo de su llave de conmutacién
para lograr variar la carga que se conecta al panel.

Se analizardn varias topologias del disefio basico del SGE, para luego elegir la mas adecuada en cuanto
a los criterios previamente definidos. El andlisis realizado a continuaciéon se basa en las referencias [3],

[S]y [6].
8.3.4.1 Arquitectura de la Fuente de Alimentacion

En el transcurso del proyecto se plantearon varias alternativas para realizar el vinculo entre los paneles
solares, las baterias y el resto de los sistemas del satélite. Una vez definida la implementacién de un
sistema de MPPT, se plantearon tres posibles arquitecturas para la fuente de alimentacién. Los
criterios de eleccién fueron los siguientes:

e Eficiencia

e Volumeny Peso
e Confiabilidad

e Redundancia

A continuacién se analizan las topologias propuestas, estudiando sus caracteristicas segun los criterios
anteriores, para finalmente definir la arquitectura a implementar.

En la Figura 58 se muestra la primera topologia planteada que utiliza un total de cuatro convertidores
DC-DC. El convertidor conectado a los paneles realiza la funcién de MPPT, un segundo convertidor
realiza la carga de las baterias y por ultimo dos convertidores conectados en paralelo alimentan a las
cargas.

Bus no Regulado

D=l
1 o | Conversor
l I DC-DC Conversor
i i MPPT Dc-DC
Conversor
DC-DC
Bus no Regulado

Conversor

H DC-DC
L1

Figura 58. Arquitectura de la fuente de alimentacién con cuatro convertidores DC-DC.
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La ventaja principal de esta configuracion reside en la redundancia que brinda la conexién en paralelo
de los convertidores que alimentan las cargas. Lo que garantiza que ante la eventual falla de uno de
ellos el satélite pueda seguir funcionando utilizando al convertidor restante como fuente regulada.

Sin embargo esta arquitectura presenta varias desventajas, el hecho de utilizar cuatro convertidores
implica un costo elevado en volumen y masa. Por otro lado, al tener tres convertidores conectados en
serie (MPPT, carga y descarga de baterias), la eficiencia total del sistema puede verse comprometida.

Por ultimo, la conexidn en paralelo de los convertidores que alimentan las cargas (ambos funcionando
como reguladores), pueden traer aparejados problemas de resonancia, lo que implicaria el desarrollo
de un sistema de control que le agregaria mas complejidad al disefno.

Una alternativa simple para permitir la conexién de los reguladores en paralelo seria la utilizacién de
diodos conectados como indica la Figura 59. Con esto se logra que no haya recirculacion de corrientes
entre los convertidores.

. lr>{ &
Conversor
DC-DC
p— N O
L1
Conversor
DC-DC

Figura 59. Conexion segura de dos convertidores DC-DC en paralelo.

La potencia disipada para esta conexién en los diodos no es despreciable. Por ejemplo si se utilizaran
diodos con baja tensién de conduccion (diodos Schottky) del orden de 0.2V, en una situacién de
medio-alto consumo, donde circularian corrientes del orden de los 600mA por los diodos, se tendrian
pérdidas en el entorno de los 120mW. Estas pérdidas equivalen al consumo promedio de algunos de
los subsistemas del satélite, por lo que la utilizacion de diodos para la conexidon en paralelo de los
reguladores resulta sumamente ineficiente.
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El segundo paso en el disefio consistié en simplificarlo, eliminando la conexién en paralelo de los
reguladores, obteniéndose el sistema de la Figura 60. Esta arquitectura sigue presentando las
desventajas de la anterior debido al gran nimero de convertidores (todos conectados en serie) lo que
reduce la eficiencia y requiere un volumen y masa no despreciables.

Bus No Regulado 3- 4.2 V Aprox. Bus Regulado 3.3V ”
Cargador Bat. Descarga Bat.
e - | MPPT o Regulador
ST e 33V

Figura 60. Arquitectura de la fuente de alimentacién sin convertidores DC-DC en paralelo.

Para reducir de manera significativa la cantidad de convertidores, se optd por reasignar las tareas que
cada convertidor debia realizar, dicha estructura se diagrama en la Figura 61.

Con esta arquitectura se reducen a dos los convertidores a utilizar, lo que reduce su costo en volumen
y masa. También se tiene una mayor confiabilidad dado el bajo nimero de componentes y al tener
solo dos convertidores en serie pueden obtenerse eficiencias aceptables. El primer convertidor, que es
alimentado por las celdas solares, realiza la funcién de MPPT y de la carga de las baterias, mientras que
el segundo es alimentado desde el bus no regulado para obtener en bornes de salida una tension
regulada de 3.3V.

Bus No Regulado 3.1-4.2V Bus Regulado 3.3V
Conversor Conversor
I DC-DC DEBC
T | MPPT/Cargador Regusl?,dor
Bateria —5 g .
O

Figura 61. Arquitectura de la fuente de alimentacion sin convertidores DC-DC en paralélelo, reduciendo la
cantidad de estos.

El primer convertidor sera del tipo buck-boost ya que este debe ser capaz de convertir la tensién de los
paneles (0V-4.9V) al rango de tension de trabajo de las baterias de Li-lon (2.6V-4.2V). Por la misma
razon el segundo convertidor también debe ser un buck-boost dado que su tensiéon de entrada
fluctuara entre los 2.6V a 4.2V dependiendo del nivel de carga de las baterias, manteniendo a la salida
una tension regulada de 3.3V.
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8.3.4.1.1 Regulador de 3.3V

Como se definié anteriormente, se utilizard un convertidor buck-boost para el bus de 3.3V. El circuito
integrado a utilizar es el TPS63000, un buck-boost disefiado para utilizarse con baterias de Li-lon y que
presenta una tensién de salida que puede fijarse en el intervalo de 1.2V a 5.5V y cuyas caracteristicas
mas relevantes se describen a continuacion:

e Eficiencias de hasta 96%

e Corrientes de salida de hasta 1200mA a 3.3V de tension de salida.
e Transiciéon Automatica entre modo Step-Up y Step-Down

e Corriente de consumo en reposo menor a 50pA

e Valores de tensién de salida ajustable desde 1.2V a 5.5V

e Proteccidon contra sobre temperatura

e Disponible en empaquetado QFN-10 de 3 mm x 3 mm

El esquema de conexidn tipico se muestra en la Figura 62 y el diagrama funcional del regulador se
muestra en la Figura 63. El convertidor buck-boost estd basado en un controlador por modulacién por
ancho de pulso de frecuencia fija, que utiliza rectificacidén sincrénica para obtener la maxima eficiencia
posible. Para bajas corrientes de carga, el regulador entra en el modo de ahorro de energia para
mantener una eficiencia elevada en un amplio rango de corrientes de carga. El modo de ahorro de
energia puede ser desactivado, forzando al convertidor a operar en una frecuencia de conmutacion
fija. La maxima corriente promedio a través de las llaves esta limitada a un valor tipico de 1800mA
L1

YY Y\

L L1 L2 J
Yin ¢ © VIN VouT VOUT
c1_L R3S VINA
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Figura 62. Aplicacion tipica del TPS63000 brindada por el fabricante.
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Figura 63. Estructura interna del TPS63000.
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La tensién de salida es programable utilizando un divisor resistivo externo representado por las
resistencias R1 y R2 de la Figura 5. El circuito integrado estd encapsulado en un pack de 10 pins con
una medida de 3mm x 3mm.

Sistema de control

El circuito de control del dispositivo se basa en un modo de corriente promedio. La corriente promedio
por el inductor es controlada por un lazo de regulacién de corriente que es controlado por un lazo de
control de tension. Las tensiones de entrada y salida son monitoreadas, pudiendo cambiar en forma
inmediata el ciclo de trabajo del modulador para lograr respuestas rdpidas a esos errores. El
amplificador de tension de error tiene su entrada de retroalimentacién en el pin FB. Para obtener
tensiones de salida ajustables, un divisor resistivo debe conectarse en dicho pin. La tensién de
retroalimentacién es comparada contra una referencia interna de tensidén para generar una tension de
salida estable y precisa.

El circuito de control también censa la corriente de entrada promedio asi como también la corriente
de entrada de pico. Con estos parametros puede controlarse la potencia de entrada maxima vy la
corriente de pico mdxima, para lograr un funcionamiento seguro y estable bajo todas las condiciones
de trabajo posibles. Un sensor de temperatura es utilizado para proteger al dispositivo frente a
sobrecalentamiento, lo que aumenta su robustez y confiabilidad.

Operacion Sincronica

El dispositivo utiliza cuatro MOSFETs internos tipo N para mantener una conversién sincrénica de
potencia bajo todas las condiciones de operacidon posibles. Esto permite al dispositivo mantener una
eficiencia alta en un rango amplio de tensiones de entrada y potencias de salida.

Para evitar problemas de corrimiento de la tierra de referencia debido a las altas corrientes en las
llaves, dos pines de tierra separados GND y PGND son utilizados. La referencia para las funciones de
control es el pin GND. Los MOSFETs de potencia se conectan al pin PGND. Ambas tierras deben
conectarse en el PCB en un solo punto, idealmente lo mas cercano al pin GND. Debido a la topologia
de cuatro llaves, la carga es siempre desconectada de la entrada durante el apagado del regulador.

Operacion del Buck-Boost

A efectos de regular la tensién de salida en forma adecuada para todos los posibles valores de la
tension de entrada, el dispositivo automaticamente cambia del modo de operacidon step-down (buck) a
step-up (boost) y viceversa segun se requiera. Siempre utiliza una llave activa, una de rectificacién, una
permanentemente cerrada y la restante abierta. Por lo tanto, el regulador opera como step-down
cuando la tensién de entrada es mayor a la de salida, y como step-up cuando la tensién de entrada es
menor a la de salida. En ningiin modo de operacidn las cuatro llaves conmutan en forma permanente,
lo que permite al convertidor mantener una alta eficiencia en el punto mas importante de operacién:
cuando el valor de la tensién de entrada es similar al de la tension de salida. La corriente RMS a través
de las llaves y el inductor se mantiene en el minimo valor posible para minimizar las pérdidas por
conduccién y conmutacién. Las pérdidas por conmutacion también son minimizadas mediante la
utilizacion de solamente una llave activa y una pasiva. Con respecto a las dos llaves restantes, una
permanece cerrada vy la otra abierta, por lo que no presentan pérdidas por conmutacién.

Sincronizacion y Modo de Bajo Consumo

El pin PS/SYNC se utiliza para elegir diferentes modos de operacidn, para activar el modo de ahorro de
energia el pin PS/SYNC debe ser llevado a un valor bajo de tension.

El modo de ahorro de energia es utilizado para mejorar la eficiencia frente a niveles bajos de carga. Si
el modo de ahorro de energia se activa, el convertidor deja de funcionar si la corriente promedio por el
inductor es menor a 300mA aproximadamente y la tensién de salida se encuentra en o sobre su valor
nominal.

Si la tension de salida cae debajo de su valor nominal, el dispositivo eleva dicha tensién nuevamente
iniciando el modo de operacién con una corriente promedio programada en el inductor superior a la
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requerida por la condicidon de carga. Este modo de operacién puede mantenerse por uno o varios
pulsos y deja de funcionar una vez que las condiciones de parada se cumplen nuevamente.

El modo de ahorro de energia puede desactivarse llevando el pin PS/SYNC a un valor alto de tensién. Si
se conecta una sefial de reloj en dicho pin, se fuerza al dispositivo a sincronizarse a la frecuencia del
reloj. La sincronizacién se logra con un PLL (Phase-locked Loop), por lo que la sincronizacién a
frecuencias mayores o menores con respecto al reloj interno no presenta dificultades. El PLL tolera
incluso la pérdida de pulsos de reloj, sin causar un malfuncionamiento del convertidor. El pin PS/SYNC
soporta entradas logicas estandar.

Activacion del dispositivo

El dispositivo se pone en operacién cuando el pin EN es llevado a un valor alto de tensién y se apaga
cuando su tension es llevada a GND. Cuando se apaga, el regulador deja de conmutar, todos los
circuitos de control internos se apagan y la carga se desconecta de la entrada. Esto implica que la
tensién de salida puede ser menor a la tensiéon de entrada durante el apagado. En el arranque del
convertidor, el ciclo de trabajo y la corriente de pico son limitadas para evitar corrientes de pico
elevadas circulando por la entrada.

Arranque suave y Proteccion contra Cortocircuitos

Luego de ser activado, el regulador comienza a operar aumentando la corriente promedio con una
rampa desde los 400mA hasta que la tension de entrada comienza a aumentar. Al alcanzar una tensién
de aproximadamente 1.2V a la salida, el limite de corriente se fija en su nivel nominal. Si la tensién de
salida no aumenta, el limite de corriente no aumentara. De esta manera los sobretiros en la tension de
salida en el arranque, asi como también las sobrecorrientes son minimizadas. El regulador aumenta la
tensién de salida con una rampa en forma controlada incluso si una carga capacitiva elevada es
conectada a la salida.

Cuando la tension de salida no supera los 1.2V, el dispositivo asume un cortocircuito en la salida y
mantiene el limite de corriente bajo para protegerse a si mismo y a la carga. Un cortocircuito en la
salida luego del arranque también limita el limite de corriente en forma acorde. Para una tensién de
0V en la salida, por ejemplo, la corriente no excedera los 400mA.

Apagado por baja tension

Una funcién de apagado por baja tension previene el arranque del regulador si la tension en el pin
VINA es aproximadamente menor a su valor limite (menor a 1.9V).

Una vez encendido, el dispositivo automaticamente entra en modo de apagado si la tensidn en el pin
VINA cae debajo del limite de apagado por baja tensidén. Reinicidndose automaticamente si la tension
en el pin de entrada se recupera sobre la minima tensién de operacion.

Proteccion contra alta temperatura

El dispositivo presenta un sensor de temperatura integrado que monitorea la temperatura interna del
circuito integrado. Si esta excede el limite programado, cuyo valor tipico es de 140 °C, el dispositivo
deja de funcionar. Una vez que la temperatura del circuito es inferior al limite programado, este
comienza a operar nuevamente. El sistema de proteccidn frente a sobre temperaturas presenta una
histéresis tipica de 20°C, que evita la operacion inestable en temperaturas cercanas al limite
programado.
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8.3.4.1.2 MPPT-Cargador de Bateria [15] [16]

Como se describid en la seccién 8.3.3, los paneles solares presentan un valor de tension en bornes
para el cual entregan la maxima potencia que estos pueden generar en un determinado nivel de
iluminacidn, como se observa en la Figura 64.
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Figura 64. Curva tension vs potencia de una celda.

Dada la baja eficiencia de conversién que presentan las celdas solares (en el entorno de 25%) vy la
disminucién de dicha eficiencia con los aumentos en su temperatura (que ocurren precisamente en la
fase iluminada de la drbita), es imprescindible la utilizacién de un MPPT. El MPPT es un dispositivo
electrénico que controla el punto de operacion de las celdas para lograr que estas entreguen la
maxima potencia disponible.

La implementacion del MPPT se logra mediante el uso de un convertidor DC-DC que logra ajustar la
potencia extraida desde las celdas, controlando el ciclo de trabajo de conmutaciéon del convertidor.

Por otro lado, segln la arquitectura planteada para la fuente de alimentacidn, el convertidor utilizado
en el MPPT también debe cumplir la funcidn de carga de la bateria.

Para lograr cumplir ambos modos de operaciéon se decidié utilizar un método de control del
convertidor que permita realizar el MPPT y la carga de las baterias segun los niveles de consumo y de
potencia entregada por las celdas. Este enfoque permite extraer solo la potencia necesaria de las
celdas, lo que evita la utilizacion de dispositivos de disipacién que agregan costos en masa y volumen
al sistema.

En vez de controlar el convertidor iUnicamente como regulador de corriente o tension, este es utilizado
para regular en forma balanceada el flujo de potencia desde las celdas a la bateria y la carga realizando
las siguientes acciones:

e Maximizar la potencia entregada por las celdas cuando el consumo de la carga es elevado
o el nivel de iluminacion es débil.

e Limitar la corriente de carga de las baterias cuando el consumo es bajo o el nivel de
iluminacion es alto.

e Limitar la tensidn de las baterias para evitar sobrecargas.

El circuito de MPPT y carga de baterias que se muestra en la Figura 65 tiene como Unico parametro de
entrada el ciclo de trabajo del convertidor. Al modificar dicho ciclo de trabajo se puede regular la
corriente proveniente de las celdas y la corriente o tensidn de las baterias, pero no en forma
independiente. L a estrategia de control implica tres modos de regulacion: modo de rastreo del punto
de maxima potencia (MPPT), modo de limitacidon de la corriente por las baterias (LCB) y modo de
limitacion de tension de las baterias (LTB).
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El modo LTB es un elemento importante de regulaciéon, dado que si la tensién en las baterias
sobrepasa el valor maximo admisible debido a un nivel alto de iluminacién, consumo nulo de la carga o
bajo consumo de la carga con un nivel de carga alto en las baterias, el modo LTB interviene para
proteger a las baterias frente a sobrecargas.
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Figura 65. Posible implementacién del circuito de MPPT y carga de baterias.

En este modo el punto de trabajo de las celdas puede diferir del punto de mdaxima potencia y la
corriente de carga de las baterias debe permanecer debajo del limite maximo permitido. Si la tensién
en las baterias es menor a la tension maxima, situacién que ocurre por un bajo nivel de iluminacién,
consumo elevado de la carga o un consumo bajo de la carga con un nivel bajo en la carga de las
baterias, los modos MPPT o LCB entran en funcionamiento dependiendo del nivel de iluminacién y el
consumo de la carga.

Si la demanda de potencia de la carga es tal que la corriente por las baterias supera el limite de carga,
la corriente debera ser regulada para proteger las baterias, por lo que el modo LCB debe aplicarse.

En caso de que la potencia consumida por la carga sea alta, la bateria puede ser descargada o cargada
con una corriente menor a la maxima permitida. En esta situacién el modo a utilizar es el MPPT, cuyo
objetivo es extraer la maxima potencia posible de las celdas.

La Figura 66 muestra la representaciéon de maquina de estados de la estrategia de control planteada.
Los circulos representan los modos de regulacion, mientras que las flechas indican los cambios entre
los distintos modo de regulacidn. Las transiciones ocurren segun se cumplan distintas condiciones que
se especifican en la Figura 66, inicialmente el sistema funciona en el modo MPPT.

Si la potencia de la carga es baja, la corriente de carga de las baterias puede elevarse alcanzando el
limite permitido, lo que inicia el modo LCB. Si la tensién en la bateria alcanza el maximo valor
permitido, el modo LTB se aplica. En caso que la potencia demandada por la carga aumente
rapidamente, lo que implica que la tensidn de las baterias y la corriente de carga sean menores a los
limites, se utiliza el modo MPPT.
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En todo momento el sistema de control elige el modo de regulacién, lo que determina un Unico
objetivo de regulacidn del convertidor en ese momento. El ciclo de trabajo del convertidor serd
modificado acorde a dicho objetivo de regulacién.

Estados:
MPPT: Punto de Maxima Potencia de las Celdas
LCB: Modo de Limitacion de Corriente de las Baterias
LTB: Modo de Limitacion de Tension de las Baterias

Eventos:
1: Inicio

iy > 1y

iy <ILgs

2Vp > Vier

Vp < Vigrs Iy > 1o

Vp < Vier

2Vp < Vier

e I © R T S VE R o

Figura 66. Representacion de maquina de estados de la estrategia de control planteada para el hardware MPPT-
Cargador de bateria.

Un cambio en el nivel de iluminacién, en el nivel de carga de la bateria o en la potencia demandada
por la carga resultara en el cumplimiento de alguna de las condiciones de transferencia de un modo de
regulacién a otro, lo que implica que el pardmetro de control (el ciclo de trabajo del convertidor) sea
modificado acorde al nuevo modo de regulacion, lo que permite cumplir varios objetivos, utilizando
solamente una variable de control.

8.3.4.1.2.1 Estabilidad del Sistema

El sistema presenta no linealidades tanto en las celdas, como en las baterias y la carga. Por lo que
pueden presentarse varios puntos de equilibrio, siendo solo uno de ellos el deseado. Es necesario
garantizar la estabilidad a gran sefial del sistema, lo que implica realizar un analisis del
comportamiento a gran sefal del mismo. A continuacion se describirdn los cambios en los modos de
operacion y sus implicancias en el comportamiento a gran sefial del sistema.
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8.3.4.1.2.2 Cambios en el Modo de Operacién

El algoritmo de control tiene tres modos de regulacién, pero el sistema presenta cinco modos de
operaciéon: descarga de la bateria, descarga de la bateria con MPPT, carga de la bateria con MPPT,
carga a corriente constante de la bateria, carga a tensidn constante de la bateria. En los primeros tres
modos de operacidn, el controlador funciona en modo MPPT. A continuacién se enumerardn los
cambios en los modos de operacion.

En la fase de eclipse de la drbita, las celdas no producen energia, por lo que la bateria se descarga
alimentando a la carga. Al entrar en la fase iluminada de la érbita, la potencia generada no es
suficiente para alimentar a la carga, el convertidor entra en modo MPPT y las baterias se descargan.

Si el nivel de iluminacidn permite que la potencia generada por las celdas exceda la demanda de la
carga, la bateria automaticamente comienza a cargarse. Si el nivel de iluminacién aumenta o el
consumo de la carga disminuye, la corriente de carga de la bateria puede exceder el limite permitido,
momento en el cual el convertidor comienza a regular la corriente de carga para mantenerla en
valores aceptables.

En caso que la tensidn en la bateria alcance el nivel maximo, se pasa al modo de regulacién de tensién
para que esta permanezca en un valor constante. Cualquier cambio en el nivel de iluminacién o
demanda de la carga causard que el modo de control cambie de uno a otro.

8.3.4.1.2.3 Comportamiento en Gran Seiial

Cuando las celdas no estan iluminadas, la bateria alimenta la carga, por lo que en este caso la
estabilidad del sistema esta garantizada. Cuando el sistema opera en modo MPPT-descarga, las celdas
trabajan en su punto de maxima potencia y por lo tanto la curva Fuente 1 de la Figura 67(a) representa
una relacidon V-l de potencia constante. En la Figura 67(a y b) el eje de abscisas corresponde a la
tensién en las baterias y el eje de ordenadas las corrientes entregadas por las celdas y las baterias, y la
corriente consumida por la carga.

La curva Fuente 2 es una fuente de tensidon variable, que representa a la bateria. Esta provee la
corriente para compensar la diferencia entre la Fuente 1y la curva de V-l de la carga. Por lo tanto solo
existe un punto de equilibrio en esta situacidn. Si se asume que la carga presenta una curva de
potencia constante, la potencia entregada por la bateria es constante, por lo que la corriente por ella
depende de la tensidn. La curva Fuente 2 se desplazara a la izquierda o la derecha segun la demanda
de la carga.
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Figura 67. Comportamiento en gran sefal del sistema MPPT-Cargador de bateria.
(a) Modo MPPT-descarga. (b) Modo MPPT-carga. (c) Modo LCB / LTB.

Cuando el sistema opera en modo MPPT-carga, las celdas operan en su punto de maxima potencia y la
bateria absorbe corriente variando su tensién. La potencia excedente proveniente de las celdas es
absorbida por las baterias para compensar la diferencia entre la curva de carga y la curva Fuente 1,
como se muestra en la Figura 67(b). Nuevamente hay un Unico punto de equilibrio. Asumiendo una
carga de potencia constante, la potencia de carga de la bateria es también constante, por lo que la
corriente de carga de la bateria depende de su tensidn. El cambio de MPPT-descarga a MPPT-carga y
viceversa no presenta problemas de estabilidad, dado que el convertidor siempre llevara a las celdas a
su punto de maxima potencia. La diferencia entre ambos modos de operacién es el sentido de la
corriente a través de las baterias.

Cuando la corriente de carga de las baterias es regulada (modo LCB) o la tension de la bateria es
regulada (modo LTB), las baterias se comportan como una carga de potencia constante. Se puede
obtener una Unica curva de potencia constante al combinar la curva de las baterias y la curva de la
carga, como se muestra en la Figura 67(c), se observa que hay tres puntos de equilibrio. En esta
configuracion la tensidn de las celdas no es regulada y permanece flotando. Se muestra en [16], que el
punto de operacidon se movera del punto de maxima potencia al punto de deseado de equilibrio
estable, cercano al punto de tensidn de circuito abierto.

La curva de potencia constante se moverd a lo largo de la curva V-I de los paneles solares,
dependiendo del nivel de carga. La tension de las celdas variara acorde al nivel de potencia requerido
por la carga. Cuando ésta aumenta de manera que solo existe un solo punto de equilibrio, el sistema
entra en modo MPPT segun Figura 67 (ay b).

Del andlisis anterior se concluye que en todos los modos de operacidon del sistema se tiene estabilidad
a gran seiial.

Debido a los problemas suscitados con el hardware del médulo MPPT-Cargador de baterias, no fué
posible realizar un estudio de la estabilidad del sistema en pequeiia sefial. Mas precisamente del modo
LCB, que implementa una realimentacion que no es estandar para el integrado TPS63000 (como se
vera en las secciones siguientes). Es por ello fundamental probar la estabilidad del sistema en este
modo de regulacion, siendo necesario para ello construir el sistema para caracterizar su transferencia
en pequena sefial y poder asi realizar un andlisis de estabilidad teniendo en cuenta también al resto
del sistema.
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8.3.4.1.3 Diseio Hardware del MPPT-Cargador de Bateria

El bloque fundamental del médulo de MPPT y carga de baterias es el convertidor DC-DC. Este permite
mediante el control de su ciclo de conmutacidn, la conversién de energia desde los paneles a las
baterias y la carga.

Permitiendo la operaciéon de los paneles en su punto de maxima potencia, asi como también la
regulaciéon de la corriente y tensidon de las baterias en sus valores de operacidn seguros. La
construccion y disefio de un convertidor DC-DC con valores de eficiencia aceptables no es una tarea
trivial, a lo que se suman las limitaciones en espacio y masa del circuito.

Por ello se decidié utilizar para el convertidor DC-DC un circuito integrado adquirible en plaza, que
cumpliera con los requisitos del disefio en cuestién. Debido a los niveles de tensién que debe manejar,
el tipo de convertidor necesario es el Buck-Boost, del mismo tipo utilizado en el regulador de 3.3V.

Por ello al igual que para el regulador de 3.3V, el circuito integrado elegido fue el TPS63000. Dicho
integrado requiere Unicamente la conexidon de un inductor externo, dado que ya implementa los
transistores de conmutacién en forma interna, asi como también el sistema de control de dichos
transistores, como se muestra en la Figura 65.

El TPS63000 estd disefiado para utilizarse como un regulador de tensidn en su configuracién estandar,
es decir, un divisor resistivo entre la tension de salida y el pin de retroalimentacién es el que fija el
valor de la tension de salida que se desea, como muestra la Figura 69. Pero el convertidor utilizado en
el médulo de MPPT requiere que el ciclo de conmutacién sea variable, en otras palabras, este requiere
que la tension de salida del convertidor sea variable.
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Figura 68. Forma de variar la tension de salida del TPS63000 de forma continua.

Por lo tanto se utilizd una configuracién de retroalimentaciéon que presenta una modificacion con
respecto a la usada en el regulador de 3.3V. Dicha configuracidon se muestra en la Figura 68, se observa
que la diferencia con la configuracion estandar es la presencia de la resistencia Rc, con esta nueva
disposicion es posible obtener una fuente de tension variable controlada por la tensién Vc.

En la Figura 63 se observa que el pin de FB corresponde a una de las entradas de un amplificador
diferencial, cuya salida es el error entre la tensién en el pin FB y la referencia interna de 500mV. Esta
sefial de error es retroalimentada al lazo de control implementado en el TPS63000, que regula la
tensién de salida de manera de obtener una tensidn igual a la referencia interna en el pin FB.

Al agregar la resistencia Rc al divisor resistivo original se logra cambiar la relacidn de conversion entre
la tensidn de salida y el pin FB, variando la tensién Vc. De esta forma es posible variar el régimen de
trabajo del convertidor, lo que permite utilizar el TPS63000 en conjunto con el microprocesador para
implementar un algoritmo de MPPT.

Del andlisis de la Figura 68 se determina que en régimen, la tensién en el pin FB debe ser igual a la
tensién de referencia interna Vref. Por lo tanto, aplicando superposicidn a las tensiones Vout y Vc se
tiene la (20.
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R2//R¢ Ri//Rp

(20) Ve = R, /g Vout T Revr,my Ve

Para determinar el valor de las resistencias R1, R2 y Rc se fijaron condiciones para las tensiones Vout y
Vc. Dado que las baterias van conectados a la salida del médulo de MPPT, la tensién Vout debe
mantenerse en los valores de trabajo de las baterias(2.6V-4.2V). La tensién Vc por otro lado, al ser
controlada por el microprocesador variara de 0V a 3.3V, la tensién VFB en régimen tiene un rango de
variacion comprendido entre los 495mV y los 505mV.

_ RyRy+RcRi+R,

R R
(21) Vour = RV TR Ve

De la (20 se puede despejar Vout en funcion de VFB y Vc ((21), se observa que la relacion entre Vout y
Vc es una recta con pendiente negativa, cuyo término independiente depende en forma proporcional
con el valor de VFB.

Por lo tanto, el valor maximo de Vout se corresponde con Vc=0V y VFB=505mV, mientras que el
minimo se obtiene para Vc=3.3Vy VFB=495mV.

Obteniéndose las ecuaciones (22 y (23 que permiten calcular los valores de R1, R2 y Rc.

_ R3.R1+Rc.Ri+R3.R¢
(22) Voutmax - R,.R -VFBmax
2-R¢
_ Rz.R;+Rc.R1+R3 R, Ry
(23) Vout min — Ry.R. -VFBmin - R_C'VC max

Al igual que para el regulador de 3.3V, por el pin FB circulard una corriente de 0.01uA, por lo que el
fabricante recomienda que la resistencia R2 sea menor a los 200kQ, ya que la tensién en bornes de
dicha resistencia en régimen es de aproximadamente 500mV, lo que garantiza una corriente por dicha
resistencia mucho mayor a la que ingresa al pin FB.

De la (22 surge la siguiente relacién:

& & — Vout max —
(28) g t1= =832

VFBmax

Que al aplicarla en la (23 se obtiene:

(25) & — 8.32.VFBmin—VYout min — O 4‘6
R¢ Vcmax

Como resultado se obtuvieron los siguientes valores para las resistencias:

R, = 16.19kQ
R, = 2.36kQ
R, = 35.2kQ

La Figura 69 muestra la relacidn entre Vout y Vc al utilizar los valores previamente calculados. La recta
roja corresponde al valor maximo de VFB (505mV), mientras que el azul corresponde al valor minimo
de VFB (495mV).

Como se observa, los valores maximos y minimos de Vout se mantienen en los valores previstos, es
necesario sin embargo utilizar resistencias con tolerancias del 1% para no tener derivas muy grandes
en los valores maximos y minimos de Vout.
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Con esta configuracion es posible realizar, en conjunto con el microprocesador, la funcién de MPPT.
Pero como se discutié en la seccién 8.3.4.1.2, el convertidor DC-DC no sélo debe implementar el modo
MPPT, sino también un modo de regulacién de tension y corriente que permiten la carga de la bateria
en forma segura.
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Figura 69. Relacion entre Vout y Vc para el TPS63000.

8.3.4.2 Diseino de los Reguladores de Tension y Corriente

Para el disefio de los reguladores de tensidén y corriente del médulo MPPT-Cargador de Baterias se
presentaron dos posibles formas de implementacion. Una de ellas es la utilizacion de la configuracion
utilizada para el MPPT, pero utilizando al microprocesador para regular tanto la corriente como la
tension, variando el valor de Vc en forma adecuada.

Si bien esta solucién implica un ahorro de espacio y una reduccion de la complejidad del sistema, el
hecho de que el microprocesador realice la funcion de MPPT, regulacién de tensidn y corriente,
implica que ante una falla del microprocesador, el médulo de MPPT-Cargador de Baterias queda
completamente inutilizable. Por lo tanto, el esquema de regulacién completamente controlado por el
microprocesador no fue implementado.

El enfoque opuesto seria utilizar un sistema de regulacién y seleccidon de los modos de regulacién y
MPPT completamente analdgico, dejando que el microprocesador realice Unicamente la funcion de
MPPT cuando se le sea indicado.

Esta soluciéon reduciria al minimo las chances de falla debidas al microprocesador, pero requeriria la
creacion de un sistema dedicado Unicamente a estas tareas, que pueden implementarse con relativa
facilidad utilizando el microprocesador.

Cabe destacar que la funcién de MPPT debe ser realizada exclusivamente por el microprocesador, ya
que ésta se implementa con algoritmos que involucran la toma de medidas de tensidon, corriente y
operaciones matemadticas con dichas medidas, por lo que el microprocesador es la plataforma ideal
para dicha funcidn. El algoritmo utilizado para la funcidn de MPPT serd descrito en detalle en secciones
subsiguientes.

78



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

El disefio elegido para los reguladores de tensidn y corriente es un punto intermedio entre los dos
tipos de arquitectura discutidas previamente. Los modos de regulacién son definidos por el
microprocesador segun el diagrama de estados de la Figura 66, pero la regulacién de la corriente y la
tensién de las baterias es realizado enteramente en forma analdgica.
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Figura 70. Diagrama para implementar los 3 modos de operacion del MPPT-Cargador de bateria.

En la Figura 70 se detalla un diagrama de bloques del disefio implementado, el microprocesador define
mediante el manejo del multiplexor, que sefial de retroalimentacidn se alimenta al convertidor DC-DC,
fijando asi el modo de regulacién.

Este enfoque permite un compromiso mas balanceado entre complejidad y confiabilidad, dado que el
correcto funcionamiento de los modos de regulacion no depende del microprocesador, este
Unicamente elige cuando corresponde regular la tensidon o la corriente en las baterias o realizar el
mismo la funcién de MPPT.

El punto fundamental en el disefio de los reguladores analdgicos es el hecho de que el propio
TPS63000 es un regulador de tension en si mismo. Es decir que ya implementa un lazo de control para
regular tension, para lograr que también regule corriente es necesario realimentar una sefial en el pin
de FB que sea proporcional a la corriente que se desea regular, fijando la constante de
proporcionalidad en forma adecuada.

Como se vio en el disefio del regulador de 3.3V, al fijar los valores de las resistencias de
retroalimentacion, es posible fijar el valor de tension de salida que se quiere regular. Por otro lado, al
diseiar el lazo de realimentacién variable implementado en el hardware del MPPT, se observa que
para una entrada de Vc=0V la tensidn de salida corresponde a la maxima tensidon admisible por las
baterias, que coincide con la tensién que debe obtenerse en el modo de regulacién de tensidn.

Por lo tanto si se colocan las resistencias R1, R2 y Rc del MPPT como indica la Figura 71, que equivalen
a una entrada Vc=0V, se obtiene un regulador de tensidn cuyo valor de regulacidn es la maxima
tensién de trabajo de las baterias como se requeria.
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Figura 71. Entrada Vc = OV con valor de regulaciéon maxima.
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En el caso del regulador de corriente, la idea es realimentar una sefal proporcional a la corriente por
las baterias, el factor de proporcionalidad debe ser tal que, cuando por las baterias circule la maxima
corriente admisible, en el pin de FB la tensién sea igual a el valor de referencia interna de 500mV en el
TPS63000.

Como transductor corriente-tensién se puede utilizar el mismo circuito integrado de los sensores de
corriente descriptos en la seccién 9.1.5.1. El regulador de corriente se muestra en la Figura 72.
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Figura 72. Regulador de corriente.

Para determinar el valor de ganancia G, primero debe conocerse el factor de proporcionalidad que
relaciona la corriente medida por el sensor de corriente y su tensién de salida.

Dicho factor de conversién depende del valor de la resistencia de sensado y la ganancia en tensién del
sensor de corriente. Si el valor de corriente a regular es I y el factor de conversidn del sensor es yg, la
tension de salida del sensor queda determinada por la (26

(26) Vs = vs.1p
Donde yg se calcula como
(27) vs = Rs. A

Siendo Rg el valor de la resistencia de sensado y Agla ganancia entre la tensidn en bornes de la
resistencia de sensado y la tensién de salida.

El valor de ganancia G debe ser tal, que para un valor Vg en su entrada la tensidn de salida debe ser
igual al valor de referencia interno del TPS63000. Dicho valor de referencia tiene un rango de variacion
comprendido entre 495mV y 505mV.

Por lo tanto para el disefio del amplificador es necesario tener en cuenta el peor caso, que
corresponde a un valor de referencia de 505mV. Como contrapartida, cuando la tension de referencia
sea de 495mV, la corriente real de regulaciéon serd menor a la méxima corriente de carga de las
baterias.

Sin embargo esto no presenta mayores inconvenientes ya que mantiene un margen de seguridad
mayor para dicha corriente.

Por lo tanto la ganancia del amplificador debera cumplir con la (28.

505mV
Ys:Ip

(28) G =

Dicho valor de ganancia puede ser mayor o menor a la unidad, esto depende del valor de la resistencia
de sensado que se utilice.

Si por ejemplo se utiliza un sensor de corriente-tensidén que presente una ganancia de 50V/V, y se
utiliza una resistencia de sensado de 20mQ el factor de conversién del sensor es
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20V

\'
(29) Ys = RS'AS = 201’1’197 = 04‘X

Para una corriente de carga de las baterias de 1.5A, la ganancia necesaria en el amplificador es

(30) G = % = 0.84V/V

B K. .
Dado que la ganancia necesaria es menor a la unidad, la solucién mas simple es utilizar un divisor
resistivo entre la salida del sensor de corriente y el pin FB del TPS63000 como se muestra en la Figura
73. De la relacién de tensiones del divisor resistivo formado por R, y Rp se tiene

R _ .84

(31) G = Ra+Rp -

Que implica

Recordando que la corriente por el divisor resistivo debe ser mayor a 1A (la corriente que circula por
el pin FB es de 0.01 pA) y que la tensién en bornes de Ry sera de aproximadamente 500mV. Se eligen
los siguientes valores para las resistencias en cuestion:

Rg = 200kQ
R, = 35kQ

L1

Y

|

] VIN WOuT

Py

= Sensor de <
7

|_. GND FB ;_[_ Corriente F—‘“

E TPS63000 RAZ | —[ i

‘-‘ RS e
1

Figura 73. Regulador de corriente implementado con un sensor de corriente.

Si debido a la eleccidn de los componentes se requiere un amplificador con ganancia mayor a la unidad
se puede implementar dicho amplificador con un amplificador operacional en configuracién no
inversora.

Debido a las variaciones en la tensidn de referencia del TPS63000, es necesario verificar el rango de la
corriente regulada en régimen. Como la ganancia del divisor resistivo esta fijada para obtener una
tensién de 505mV, para una corriente de 1.5A. Ese sera el valor de corriente cuando la tensién de
referencia interna alcanza su valor maximo de 505mV.

Cuando la tensidn de referencia alcanza su valor minimo, la salida del divisor (la tensidn en el pin FB)
serd de 495mV la que implica una tension a la salida del sensor de corriente de

495mV

(33) Vg = = 0.589V

Que para los valores de resistencia de sensado y ganancia interna del sensor utilizadas, corresponde a
una corriente de
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(34) Iy = 25 = 1.47A
Ys

Es decir que la diferencia entre el valor deseado de corriente de 1.5A y el valor minimo debido a
variaciones de la tensién de referencia es de 2%. Por lo que se concluye que el rango de valores
posibles en dicha tensidn, practicamente no afectan el valor regulacion de corriente. Para lograr fijar
en forma precisa dicho valor es recomendable ensayar el sensor de corriente para determinar con un
margen de precisidn mayor el factor yg y utilizar resistencias con tolerancias del 1% en el divisor
resistivo.

! MUX B < ra R
TPS63000 | R2° > RC R2Z

[ — 1 ono /8 |— » 3— | A t—N—| -
| .

Figura 74. Disefio completo del hardware del médulo MPPT-Cargador de baterias.

El disefio completo del hardware del médulo MPPT-Cargador de Baterias se muestra en la Figura 74.
Se observa que con el multiplexor el microprocesador define cual de las sefiales es realimentada al
convertidor DC-DC, consiguiendo asi realizar las funciones de MPPT y regulaciéon de la tensién y
corriente de las baterias.

El divisor resistivo en el recuadro rojo corresponde al modo de regulacién de tension, el azul
comprende la configuracién utilizada para permitir que el microprocesador varie la tensién de salida
para poder realizar la funcién de MPPT y por ultimo el recuadro verde abarca al lazo de
retroalimentacion del regulador de corriente.

En el analisis anterior se detallé el disefio del hardware del MPPT, regulador de tension y regulador de
corriente. Sin embargo, debido a los niveles de potencia generados por las celdas y el valor de
corriente maxima de carga de las baterias utilizadas, el modo de regulacidon de corriente nunca serd
utilizado. Suponiendo que no hay pérdidas de potencia en el MPPT y suponiendo que no hay consumo
de las cargas, podemos afirmar que las baterias seran cargadas con una potencia maxima de 2.6W, por
lo tanto la maxima corriente de carga se correspondera con la minima tensién de las baterias (2.6V), lo
que implica una corriente maxima de carga de aproximadamente 1A. Con este nivel maximo de
corriente de carga, no es posible superar la corriente maxima de carga de 1.7A de las baterias
adquiridas. Sin embargo se realizd el disefio del hardware de regulacién de corriente en la
eventualidad de que por cambios en los pardmetros del sistema (por ejemplo la capacidad de las
baterias, eficiencia de los paneles) sea necesario utilizar dicho modo de regulacion.

La arquitectura propuesta comprende una implementacién simple y robusta, que hace uso del propio
sistema de control del TPS63000, lo que evita la utilizacién de amplificadores externos, que aumentan
el volumen del disefio. Otro aspecto a resaltar es que de haber implementado lazos de control
externos al TPS63000 hubiera implicado la utilizacidn de amplificadores diferenciales, para comparar
con los valores de referencia. Dichos amplificadores diferenciales por lo tanto tendrian
necesariamente una excursion negativa. En caso de que la sefal a regular fuera superior a la

82



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

referencia, para lograr excursiones negativas es necesario alimentar a los amplificadores con una
fuente de tension positiva y negativa respecto a tierra.

Dado que el mddulo de gestion de energia del satélite es alimentado, al igual que los demas mddulos
con una tension de 3.3V, hubiera sido necesario implementar otra fuente de alimentacién simétrica
respecto a tierra dedicada Unicamente para hacer funcionar el sistema de regulacién. Esto hubiera
implicado la utilizacién de otro convertidor DC-DC para lograr la tensidon negativa, aumentando
significativamente el volumen y masa del sistema de control de regulacién.

Sin embargo al hacer uso del propio sistema de control del TPS63000, estos problemas son evitados.
Cabe preguntarse si el disefio en cuestién depende muy fuertemente de dicho circuito integrado, lo
qgue lo haria muy limitado a modificaciones o directamente obsoleto en caso de no contar con el
TPS63000. La respuesta a dicha pregunta es que el principio de funcionamiento del circuito integrado
no es exclusivo del TPS63000 sino que otros fabricantes de convertidores buck-boost (por ejemplo el
MAX8625) también utilizan disefios muy similares, por lo que la utilizacion de otro circuito integrado
del estilo implicaria modificaciones en los valores de los componentes, pero no un redisefio completo
del sistema.

8.3.5 Eficiencia

La hoja de datos del TPS63000 provee curvas de eficiencia en funcién de varios parametros, como la
tensién y corriente de entrada y la corriente de salida. Las curvas de eficiencia utilizadas refieren a las
versiones TPS63001/2, pero estas aplican al andlisis del TPS63000, ya que la Unica diferencia entre las
distintas versiones radica en la implementacién interna del divisor resistivo de realimentacidn. Es decir
que los circuitos internos de conmutacién y control son los mismos, por lo que sus curvas de eficiencia
seran las mismas. Sin embargo debe sefialarse que al ser las tensiones de salida de las versiones
TPS63001/2 fijas (3.3V y 5V respectivamente), para poder utilizar dichas curvas para el TPS63000
(tensidn variable), su tension de salida debe ser justamente 3.3V o 5V. Las curvas de eficiencia
provistas son solo validas para el TPS63000 si su tensién de salida es 3.3V (TPS63001) o 5V (TPS63002).

8.3.5.1 Eficiencia del Regulador de 3.3V

Para este mddulo, el TPS63000 tiene una tension de salida de 3.3V, por lo que las curvas de eficiencia
pueden utilizarse directamente.
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Figura 75. Eficiencia del Regulador de 3.3V en funcion de la corriente de salida.

En la Figura 75 se detalla la eficiencia en funcién de la corriente de salida para tensiones de entrada de
2.4V, 3.6V y 4.2V. Dado que la tensién de entrada al regulador de 3.3V es la tensidn de las baterias,
ésta tendra un rango de variacion comprendido entre 2.6V (baterias descargadas) y 4.2V (baterias
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cargadas). La estimacion de la eficiencia se realizard en los estados extremos de carga de las baterias,
tomando para cada uno de ellos dos casos: consumo medio y consumo maximo de los puertos.

La estimacion del consumo de los puertos se basa en la Tabla 12, de donde se obtienen las corrientes
promedio maximas de cada mddulo del satélite. Como valor de corriente para consumo medio se
tomd la mitad del valor maximo. Para el mddulo de comunicacion se promedidé los valores
correspondientes al proyecto DTU y Univ. de Washington, dado que los consumos de los otros
proyectos exceden los valores de potencia que puede entregar el TPS63000 (3.8W en el peor caso).

Del analisis anterior surge la Tabla 12 que muestra las corrientes durante el consumo maximo y medio.
Luego del andlisis de la Figura 75 para la curva correspondiente a 2.4V (baterias descargadas) y 4.2V
(baterias cargadas), se obtienen los valores de eficiencia para los casos definidos anteriormente.

Tabla 12 Corrientes para consumo maximo y medio.

Proyecto Corriente Max.(mA) Corriente Med.(mA)

DTU 30 15
PLUME 136 68
Montana 130 65
Tokyo 6 3
Washington 91 45
Promedio 79 39
DTU 606 303
Washington 303 152
Promedio 455 227
PLUME 136 136
Promedio 136 68
PLUME 15 15
Montana 145 145
Tokyo 45 45
Washington 614 614
Promedio 205 102
Total 875 437

Los resultados se listan en la Tabla 13. Se observa que se obtienen eficiencias del orden del 90%,
exceptuando el caso de un nivel de carga bajo en las baterias sumado a un consumo maximo de los
mddulos del satélite. Sin embargo esta condicidén puede evitarse si se administran los consumos de
manera de lograr una carga elevada al final de la fase iluminada de la érbita y durante la fase de
eclipse un nivel de consumo que no reduzca la carga de las baterias en forma pronunciada.

Tabla 13.Eficiencia del Reg. de 3.3V
Eficiencia

Carga Bateria ‘ Consumo Max. Consumo Med.

Baja (V=2.6) 85% 90%
Alta (V=4.2) 95% 92%
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8.3.5.2 Eficiencia del MPPT-Cargador de Bateria

La estimacion de la eficiencia de dicho mdédulo solo tendra en cuenta su funcionamiento en modo
MPPT, ya que mientras funciona en los modos LTB y LCB no es necesario extraer la maxima potencia
de las celdas, sino mantener la tensién o corriente en las baterias en los valores seguros de operacion.
Al ser utilizado como fuente variable en modo MPPT, solo es posible utilizar las curvas de eficiencia
cuando la tensidn de salida es 3.3V o 5V.

De todas formas esto permite un analisis de la eficiencia en los casos extremos de tensién de salida. El
fabricante provee curvas de eficiencia en funcién de la tensidn de entrada, para corrientes de salida de
10mA, 100mA y 500mA. La Figura 76 muestra estas curvas para una tensiéon de salida de 3.3V,
mientras que la Figura 77 aplica para tensiones de 5V.
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Figura 76. Eficiencia del MPPT en funcidn de la tension de entrada, para corrientes de salida de 10mA, 100mA y
500mA. La tensién de salida es de 3.3V.
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Figura 77. Eficiencia del MPPT en funcidn de la tension de entrada, para corrientes de salida de 10mA, 100mA y
500mA. La tensidn de salida es de 5V.

Para el calculo suponemos que los paneles estardan operando en su punto de maxima potencia (dado
que el modo MPPT estarda en funcionamiento), por lo tanto puede estimar que la tensidon en los
paneles estard aproximadamente 0.3V por debajo de su tensidn de circuito abierto. Si a esto sumamos
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la caida de tension de aproximadamente 0.3V en los diodos de proteccién, se puede estimar que en
bornes de entrada del MPPT-Cargador de Bateria se tendrd una tensién de 4.7V.

Con ese valor de tensidn es posible, utilizando la Figura 76 y Figura 77 determinar la eficiencia para los
tres valores de corriente de salida especificados en las figuras. Dado que el nivel de corriente de salida
no es conocido a priori, pues este depende del nivel de carga de las baterias, el nivel de consumo de
las cargas y de la propia eficiencia del circuito.

Suponiendo que no hay pérdidas en el TPS63000, la potencia en bornes de salida seria igual a la
generada por los paneles, por lo que si se conoce la tensién de salida (la tensidn de las baterias) es
posible estimar la corriente de salida del TPS63000.

La potencia media generada por los paneles es de 2.1W (calculada en la Secciéon 7.4), por lo tanto si las
baterias estan cargadas (4.2V), la corriente de salida es de 0.5A. Si las baterias estan descargadas
(2.6V) dicha corriente seria de 0.8A aproximadamente. Con esta estimacion de la corriente de salida se
pueden utilizar la Figura 76 y Figura 77 para determinar la eficiencia del sistema.

Se observa que para el caso de una tensién de salida de 3.3V, la eficiencia obtenida es de
aproximadamente 94%, para la tensidn de salida de 5V no se cuenta con una curva correspondiente a
una corriente de salida de 0.8A, pero se observa que a mayores corrientes de salida, la eficiencia es
mayor al 80%.

Por lo tanto puede suponerse que la eficiencia del médulo MPPT-Cargador de baterias se encuentra en
el intervalo comprendido entre el 80% y 95% dependiendo de las condiciones de carga de las baterias
y consumo del sistema. Cabe destacar que esta es una aproximacion y que para obtenerse valores mas
precisos de la eficiencia de este mddulo es preciso realizar ensayos bajo todas las posibles condiciones
de operacidn del mismo.

8.4 Arquitectura de Software (4] 9]

Esta seccidn analiza el disefio del software del sistema de gestién de energia. Primero se describiran
los requerimientos operativos, para luego realizar el disefo del software involucrado.

8.4.1 La Funcionalidad del SGE

El propdsito principal del SGE es el de proveer a los demas subsistemas del satélite con la energia
absorbida por los paneles solares y/o acumulada en las baterias. Sin embargo, el SGE debe realizar
otras tareas, como por ejemplo: actuar como “watchdog” del sistema de comando principal (SCP),
recabar informacidon de mantenimiento, entre otros. Las distintas funcionalidades del SGE se listan a
continuacion.

Funciones principales:
e Transferir la energia de los paneles a las baterias y los demas subsistemas. (MPPT)
e Asegurar proteccidn contra “latch-up” a los demas subsistemas.
e Proteccion de las baterias contra subtensiones y sobretensiones, asi como su operacién en

los rangos de temperatura adecuados.

Funciones secundarias:

Actuar como “watchdog” del SCP.
Recabar informacién de mantenimiento.
Comunicacion con el SCP. (1°C)

Funcién de baliza.
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El software sera dividido en funciones, principalmente segun el listado anterior. Sin embargo la
estructura de ejecucion sera dividida en dos partes, un bucle infinito y una serie de rutinas de atencion
a interrupciones (ISR) como muestra la Figura 78.

Futina de
Butle Principal interrupciones

Datos de Proteccidn de " Proteccion
Mantenimiento Bateria Baliza ‘ Latehlp MPET

12C Watchdog SCP

Figura 78. Estructura de ejecucion del software del SGE

Como se observa en la Figura 78, el bucle principal consta del recabado de datos de mantenimiento, la
proteccion de la bateria y parte de la funcidn de comunicacién I°C. Las rutinas de atencidn a
interrupciones comprenden el contador del “watchdog” SCP, el manejo de la carga de los paneles
solares (MPPT), la baliza y la proteccion contra “latch-up”.

8.4.2 Protocolo I12C

La comunicacién serial 12C fue desarrollado por Phillips donde el maestro y el esclavo son conectados a
través de dos cables bidireccionales, un cable de datos (SDA) y un cable para reloj (SCL). Algunas de las
caracteristicas de 12C son, filtro contra picos de tensidn en el bus, velocidad de transferencia de 3.4
Mbit/s y deteccidn de colisiones y sucesos espurios.

El bus es multi-maestro, lo cual significa que es posible tener mas de un dispositivo controlando el
mismo bus. Esta caracteristica se usara en el satélite, donde tanto el SCP como el SGE seran los
maestros y el resto de los dispositivos seran esclavos.

El SGE sera maestro debido a que la proteccidn de la bateria cuenta con comunicacién 12C como se
verd en la seccién 9.1.4.

La transferencia comienza con una condicidn de inicio, cuando el SDA sube a nivel alto mientras el SCL
esta en uno. La condicidn de inicio indica cuando debe transferirse un dato y siempre es generada por
un maestro.

Después de trasferir la condicidon de inicio el maestro envia un byte en el SDA que consiste en la
direccion del esclavo con el cual se quiere comunicar y un bit de R/W. El bit R/W determina si el
maestro escribe al esclavo o si espera leer del esclavo. Como una extensién del estandar 12C siempre
se envia un byte de encabezado y un byte de “checksum”; el encabezado después de la direccién vy el
“checksum” después de los datos. Ver Figura 79.

Rify
— Encabezado Checksum

(TNt rrrrr
- I | I Datos
Direccion Largo  Momero de modulo
Figura 79. Trama del protocolo 12C

Todos los bytes transmitidos por el bus son seguidos por una sefial de reconocimiento por el receptor
que indica si el byte ha sido leido. La transferencia termina cuando el maestro pone una condicién de
detencion, la cual se logra llevando de bajo a alto el nivel del SDA mientras el SCL esta en alto.

En el encabezado hay tres bits que definen cuantos paquetes de 8 bits vendran a continuacion. EI 000
indica un paquete y el 111 indica ocho paquetes. El resto del encabezado son 5 bits los cuales son
usados para definir un comando.
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El dltimo paquetes de datos es siempre el “checksum” el cual es calculado sumando los bits del
encabezado y de todos los datos juntos. Cuando el dato es recibido el “checksum” es calculado de
nuevo y se le resta al “checksum” recibido, si la sustraccidon da cero entonces se toma como valido. Si
por el contrario el resultado no es cero, el dato no es valido y una retransmisién es iniciada por el
maestro.

Hay dos maneras de comunicacién entre el SCP y el SGE cuando el primero maestro y el segundo
esclavo.

Pedido de datos de mantenimiento: Ej.: El SCP envia el encabezado y el “checksum”, pidiéndole al SGE
gue envie los datos de mantenimiento. El SGE se prepara y si este recibe datos validos entonces
respondera con los datos de mantenimiento de lo contrario se envia un mensaje de error.

Comando a ejecutar: En este formato el SCP envia un comando a ser ejecutado. Ej.: apagar un
subsistema; comienza enviando un comando al SGE, el cual corrobora el “checksum” luego el SCP lee
la respuesta del SGE (valida o invalida).

Es importante recordar que la conexidn es iniciada por el SCP. Por ello el SCP debe siempre preguntar
al esclavo si la transmisidon de este ultimo fue vélida y si no lo fue iniciar la retransmision. Si el SCP
recibe datos invalidos este no informara al SGE, pero iniciard una retransmision.

8.4.3 Bucle Principal

El bucle principal consta de la secuencia de arranque y un bucle infinito, ver Figura 80.

Previo a entrar en el bucle infinito se ejecuta la secuencia de arranque una vez. Luego se ejecuta el
bucle infinito que consta de: la adquisicién de datos de mantenimiento, proteccidn de la bateria y por
ultimo el 12C. También es parte del bucle principal reiniciar el contador del “watchdog” del SGE.

‘ Secuencia de arrancue |

B
¥

| Recabado datos mantenimiento |

MO | Apagar sistemas hasta
gue la tensidn de
bateria Ok

Tension de la bateria
CK?

S

MPFT-Cargador Bateria

Ejecutar comanido

Muevo mensaje [2C
recivido

Figura 80. Bucle principal

88



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

8.4.3.1 Secuencia de Arranque

La secuencia de arranque del satélite es responsabilidad natural del SGE porque él es el primero de los
subsistemas en activarse.

Paso 1: abandono del P-POD
o seial fisica de liberacién
e (.35 de espera en el sistema
e Arranca el SGE

Paso 2: 5 minutos
e EISGE se toma 5 minutos para permitir que los satélites se separen al salir del P-POD.

Paso 3: liberacion de antena
e EISGE dala orden de liberar las antenas.

Paso 4: Arranque del sistema de comunicacién (SCM) y el SCP.
e EI SGE enciende el SCM y pone en funcionamiento la baliza.
e EISGE enciende el SCP con el puerto de arranque en la PROM.

Paso 5: Secuencia de arranque del SCP
e Enciende el SCP

Paso 6: Inicio del “watchdog”
e EISGE inicia el contador del “watchdog” para el SCP

Paso 7: Apagado de la baliza.
e EISGE continta con la baliza encendido hasta que el SCP lo detiene.

La cdmara y el sistema de posicionamiento activo (SPA) son iniciados por el SCP

8.4.3.2 Adquisicidon de Datos de Mantenimiento

La adquisicidon de datos se realiza durante el bucle principal.

8.4.3.3 Proteccion de Baterias

La proteccidn de la bateria abarca cuatro aspectos: sobretensidn, subtensidn, sobrecorriente y rango
de temperatura.

La proteccion del rango de temperatura asegura que la bateria no sea cargada cuando la temperatura
esté por fuera del rango 0°C a 502C, y en descarga entre -20 2C a 502C. De esto se encargara el
microprocesador midiendo la temperatura de forma periddica, y en caso de operar fuera del rango se
cortara la alimentacién.

El sistema constara con proteccién de la bateria por hardware dedicado, como se vera en la seccidon
9.1.4.

8.4.3.4 Funcion I12C

La implementacion de la comunicacién 12C esta dividida en dos partes. Una parte como interrupcién y
la otra como funcién del bucle principal. La parte de interrupcién se encarga de las operaciones de
comunicacion de bajo nivel (chequeo de CRC por ejemplo), mientras que la parte comprendida en el
bucle principal se encarga de la interpretacién de los datos recibidos.

8.4.3.4.1 Seleccion de arranque
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Esta funcion serd implementada para que sea posible modificar el software del satélite durante la
propia misién. Esto permite aumentar la vida util del satélite ya que en la eventualidad de haber
completado la misidn original, se puede modificar sus instrucciones para que realice nuevas tareas.

La seleccidon de arranque se lleva a cabo por orden del SCP. Con dicha orden se seleccionard la
memoria de arranque que podrd ser la PROM cargada con el cédigo original o una memoria FLASH con
el cddigo de arranque enviado al satélite desde Tierra.

8.4.4 Interrupciones

Hay tres tipos de interrupciones en el programa. Una de ellas es periddica y las otras son aperiddicas.
Las aperiddicas son: la proteccion contra “latch-up” y la de 12C. La periddica es una interrupcion que
corre a una frecuencia de 76Hz y es usada en la baliza, el “watchdog” del SCP.

8.4.4.1 Baliza

La baliza funciona cuando se inicia el arranque del satélite, es decir una vez liberado del P-POD
transmitird informacién de identificacion del satélite en cddigo Morse almacenado en una memoria
PROM. Luego de que el arranque del satélite es exitoso, el SCP puede ordenar el apagado de la baliza.

8.4.4.2 Contador Externo del “Watchdog”

La funcion del “watchdog” externo es ser un respaldo del “watchdog” interno. Si no hay comunicacién
por 10s entonces el SCP es apagado y no se enciende de nuevo después de 5 minutos. La funcidn usa
un contador creciente de 10s cuando el SCP estad encendido, y un contador decreciente de 5 minutos
cuando el SCP estd apagado. Cuando han pasado 5 minutos el SCP es encendido en el mismo modo de
arranque que estaba antes de la cuenta (PROM o FLASH). Sin embargo si esto sucede dos veces el
modo de arranque es cambiado al original (PROM). Esto significa que si el SCP nunca se comunica con
el SGE serd arrancado en la PROM. El SCM nunca es apagado mientras el SGE tenga encendido la
baliza.

8.4.4.3 MPPT [9][16] [17] [18] [19] [20] [21] [22]

La relacidn tension-potencia de las celdas solares, las fluctuaciones de su eficiencia con la temperatura
y el nivel variable en la iluminacién de los paneles, requieren necesariamente del uso de un algoritmo
de MPPT que permita extraer la maxima potencia disponible en los paneles.

Para ello se disefié el médulo de MPPT-Cargador de Baterias, que implementa un convertidor DC-DC
con una interfaz de control, para que el microprocesador pueda realizar la funcién de MPPT. La
utilizacion del microprocesador permite la utilizacion de algoritmos digitales de MPPT, que presentan
varias ventajas sobre sus contrapartes analdgicas. Estos presentan una mayor flexibilidad, permitiendo
su modificacién y el agregado de mejoras en forma sencilla. También conllevan un costo de volumen y
masa inferiores, ya que el hardware que se necesita es el microprocesador y un filtro RC.

La idea es que un algoritmo de MPPT digital puede alcanzar niveles de sofisticacion mayores a los
analdgicos. Es claro que es posible realizar un MPPT analégico complejo, pero dicha complejidad
incrementa el tamafio y masa del sistema, que en el caso de la implementacién digital implica
Unicamente el agregado de lineas de cddigo.

Existen distintos métodos para realizar el MPPT, algunos de ellos bastante convencionales como el
método de hill-climbing, perturbacidon y observacién o el método de la conductancia incremental.
También existen algoritmos mucho mas sofisticados que involucran inteligencia artificial, por ejemplo
control digital difuso o sistemas neuronales adaptativos de inferencia difusa.

Con los métodos convencionales se obtienen rendimientos mas bajos, pero son mas faciles de
implementar. Aquellos basados en inteligencia artificial tienen rendimientos mas altos pero son mas
complicados de implementar y requieren un nivel mayor de procesamiento.

Las redes neuronales artificiales (RNA), también han sido utilizadas para el MPPT [22], sin embargo
estas técnicas requieren complicados procedimientos de entrenamiento del sistema, previo a su
puesta en funcionamiento.
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El método de MPPT implementado es una adaptacién del algoritmo propuesto en [16], para ser
utilizado con el hardware del médulo MPPT-Cargador de Baterias. Este método se basa en el algoritmo
de hill-climbing y RNA. El objetivo del procedimiento es controlar el nivel de tension en el pin Vc del
modulo MPPT-Cargador de Bateria, de manera de llevar a las celdas a su punto de trabajo de maxima
potencia. Para poder modificar la tensidon Vc con el microprocesador se puede utilizar un convertidor
D/A de estar disponible. Sin embargo es mas comuin en los microprocesadores contar con un
modulador por ancho de pulso (PWM), es decir un generador de onda cuadrada cuyo ciclo de trabajo
es variable. Filtrando la salida del PWM para obtener Unicamente el nivel de continua de la onda
cuadrada, se obtiene un nivel de tensidén continua que puede fijarse con el microprocesador.

8.4.4.3.1 El Algoritmo de Hill-Climbing

El nombre del algoritmo hace referencia a la forma de colina que presenta la curva tensién-potencia
de una celda solar. Dicho algoritmo es uno de los métodos mas simples para realizar el MPPT y como
su nombre lo indica, consiste en ir escalando la curva tensidn-potencia hasta llegar a su maximo.

Esto se logra comparando el nivel de potencia de las celdas en diferentes puntos de operacién, para
luego calcular el valor del ciclo de trabajo del PWM mediante la siguiente ecuacién:

(35) D(n) =D(n—1) + sgn(4P(n)).AD(n)

Donde sgn(A4P) es la funcidon signo, AP (n) es el cambio en la potencia de las celdasy D(n) es el ciclo
de trabajo del PWM para el intervalo de tiempo n. AD (n) representa la magnitud de variacion del ciclo
de trabajo, generalmente AD(n) es fijo. Si se utiliza un paso fijo grande se converge al valor deseado
para una menor cantidad de iteraciones, pero se presentan fluctuaciones entorno al valor de maxima
potencia. Si por otro lado se define un AD(n) pequeiio, la convergencia es mas lenta, pero las
oscilaciones entorno al valor objetivo no son tan pronunciadas.

Es por ello que surge un compromiso entre el tiempo de convergencia y las oscilaciones una vez
alcanzado un estado de régimen, lo que requiere una seleccion cuidadosa del paso de variacién del
ciclo de trabajo. El algoritmo utilizado emplea una RNA en conjunto con el método de hill-climbing
para obtener un paso variable en el ciclo de trabajo, segun la relacién P/D.

El diagrama de bloques de la RNA se muestra en la Figura 82 en el recuadro punteado, se observa que
esta compuesta por tres capas que se describen a continuacion:

Capa 1: Presenta un Unico nodo que recibe el cociente AP /AD como entrada y devuelve dos salidas a
la Capa 2. Los factores de proporcionalidad de esta capa, @1 Yy @y, son 1y -1 respectivamente. La
funcién de salida de la Capa 1 queda definida por la siguiente expresidn:

4P(
(36) fi = wilW_nl))

Capa 2: Esta comprendida por dos nodos que calculan la salida utilizando una funcién rampa como
muestra la Figura 81 (a), cuya definicion es:

1 sif >0
(37) a(f;) =4{fi si0<f<0
0 sif >0

Donde f es la entrada del nodo. Los coeficientes de proporcionalidad, v41 y vy, se eligen de manera
que la salida de la red neuronal (el cambio en el ciclo de trabajo), cubra el valor deseado, como se

observa en la Figura 81(b).
Af{n)

1
. g >
”(fj . AP VA -1}
»i
(b}

. i >
1

faj .
Figura 81. (a)Transferencia de la Capa 2, (b) Transferencia de la Capa 3.
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Capa 3: constituida por un Unico nodo que calcula la salida sumando la contribucién de cada nodo de
la Capa 2, segun la ecuacion:

La salida de la Capa 3 se suma al valor de ciclo de trabajo anterior para obtener asi el nuevo ciclo de
trabajo del generador de PWM. Luego esta seiial es filtrada para obtener su nivel de continua que es
proporcional al valor del ciclo de trabajo del PWM, esta tensién es utilizada para controlar el médulo
MPPT-Cargador de Baterias.

El diagrama de bloques y la interfaz entre el microprocesador y el hardware de MPPT se muestra en la
Figura 82.
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Figura 82. Diagrama de bloques del algoritmo de MPPT y su interfaz con el resto del sistema. No se muestra el
multiplexor de cambio de modo.

En la implementacion del filtro del PWM se utiliza un filtro RC con un amplificador operacional en
configuracién seguidor. A efectos de aumentar la impedancia vista por el microprocesador. Se utilizd
dicha configuracion, dado que solo se cuenta con alimentacidn de OV a 3.3V, por lo que la utilizacion
de amplificadores inversores no es posible.

El algoritmo utilizado es una modificacién del método de hill-climbing, que permite alcanzar el punto
de trabajo de maxima potencia de las celdas mas rapidamente y disminuye las oscilaciones una vez
alcanzado dicho punto. Esto se logra utilizando una red neuronal artificial que permite un paso
variable en el ciclo de trabajo del PWM, a diferencia del paso fijo utilizado en el método de hill-
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climbing original. Cabe destacar que el método solo requiere una medida de tensién y corriente y a
pesar del agregado de la red neuronal, no implica mayor complejidad.

8.4.4.4 Proteccion Contra “Latch-up”

La rutina de interrupcidn para la protecciéon contra “latch-up” se ejecuta cuando la proteccion del
puerto de alimentacion es activada debido a un “latch-up”. Una vez que la falla ocurre el SGE
desconecta el subsistema en falla, y luego el SCP decide si enciende el subsistema o no. Sin embargo
cuando el SCP sufre un “latch-up” todo es apagado excepto el SCM y se enciende la baliza. Gracias al
“watchdog” externo el SGE enciende el SCP luego de 5 minutos.

8.4.4.5 Respuesta a la Interrupcidn (ISR) de 12C

En este caso se implementa una maquina de estados.

Inicialmente la ISR espera la direccidon que coincide con la primera parte de la comunicacién 12C. Luego
se determina si el SCP quiere escribir o leer. En caso de escribir la ISR espera por el encabezado y luego
el verifica el “checksum”, de forma consecutiva se indica que hay un mensaje nuevo y el ISR espera
otra coincidencia en las direcciones.

En caso de leer, el primer byte es enviado y ocurre una interrupcidn cuando la transmisién es
completada. Esta examina si hay mas datos para enviar y si lo hay el ISR vuelve a enviar otro byte, si no
lo hay espera otra coincidencia en las direcciones.

8.5 Criterios de Exito y Aceptacién

a) Una prueba de funcionamiento donde se analice el balance energético del dispositivo, para estimar
la autonomia del sistema en condiciones de operacion sin fallas. El sistema debe entregar una potencia
del entorno de 1W, la cual debe ser repartida entre los demas sistemas del satélite.

b) Una prueba de fallos tipicos: Corto circuito de alguno de los elementos alimentados por el gestor de
energia. El mismo debera reaccionar de manera de aislar este elemento desconectandolo. De esta
forma se garantiza que el satélite no drene toda su energia y quede inoperativo. El sistema de
proteccion contra Latch-UP también serd probado y el mismo debera responder adecuadamente.

c) El volumen y peso del prototipo final deberd ser compatible con el resto de la carga util del satélite.
A saber, no mas de 70cm? y no mas de 130g.
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9 COMPONENTES UTILIZADOS Y CONSTRUCCION DEL
SISTEMA

En las secciones previas han sido presentados los lineamientos a seguir en el disefio del sistema de
gestién de energia. Fueron discutidas alternativas diversas para implementar en el dispositivo las
caracteristicas que se busca que posea.

Considerando estos aspectos, la presente seccién abarca el analisis pormenorizado de los diversos
componentes que conforman el hardware del gestor de energia del satélite.

9.1 Diseiio y Montaje Modular

Como resultado de las especificaciones mencionadas en la seccién 8.3 referente a la arquitectura de
hardware, detallamos el disefio y el analisis de cada parte de la circuiteria a construir.

Toda la electronica disefiada y fabricada se realizd utilizando soldadura de superficie (SMD) con
tamanfios de encapsulados de los elementos pasivos no menores a 0603 (1.6 mm x 0.8 mm). No se
pudo trabajar con componentes mds pequeiios por sus complicaciones a la hora de soldar, visto que
estas son realizadas manualmente. De todos modos se estima que componentes 0402 son posibles de
soldar manualmente. Se recomienda reducir ain mas el tamafio de los componentes y comprimir los
diseios en las plaquetas, conservando las recomendaciones de los fabricantes a la hora de disefiar los
circuitos impresos.

La eleccion de los componentes se rigid por cinco premisas: funcionalidad, tamafo, disponibilidad,
estado de produccidn y precio. Cuando una de ellos no cumplia, se iniciaba de nuevo la busqueda.

Todos los integrados presentados aqui estan en plena produccién, garantizando la reproduccion de las
configuraciones presentadas mas adelante.

Se crearon todas las librerias para todos los integrados adquiridos, de manera de facilitar el disefio y la
construccion bajo programas CAD de disefio de circuitos impresos.

Se realizaron montajes individuales de cada una de las configuraciones para asi probar su
funcionamiento y ratificar o no su uso.

9.1.1 Regulador Lineal

El regulador lineal es utilizado para alimentar los componentes que deben funcionar como control de
los reguladores principales, como ser el microprocesador, el multiplexor, los sensores de corriente, los
latchs, etc.

El LP2981 es un regulador lineal que puede operar con una diferencia muy pequefa entre la tensidn de
entrada y la tensidn de salida llamado también LDO por sus siglas en inglés “Low-Drop Out”. Esta
caracteristica hace que su rendimiento maximo ronda el 85 al 90%. Si bien tiene menor rendimiento
que una fuente conmutada (95% maximo aprox.), estos son mas sencillos en su implementacion.

El LP2981 es un componente de TEXAS INSTRUMENTS capaz de entregar una corriente en régimen de
100mA a 3.3V. La diferencia de tensidn entre la entrada y la salida como minimo debe ser 0.7V segln
el fabricante. En la practica esta diferencia puede ser menor llegando incluso a menos de la mitad, lo
cual no es garantido. Cuenta con proteccién contra cortocircuito, contra sobrecalentamiento y tiene
un pin de encendido y apagado para disminuir el consumo cuando no es utilizado.
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Tener presente que este regulador se presenta en dos versiones, uno para 3.0V (LP2981-30) y el que se
utiliza para 3.3V (LP2981-33)

Vin
ON/OFF o
1.23V ™
Vrer - N
s ~
Ry
A — Vour
3 Rz Overcurrent/
Overtemperature
Protection

GND
Figura 83. Estructura interna del LP2981

La Figura 83 muestra la estructura interna del LP2981 donde deja en evidencia la tensidn de referencia
con la cual efectta la regulacién, sumado a esto la proteccidn de sobrecorriente y temperatura acciona
directamente el amplificador interno apagandolo cuando se genera una falla de este tipo.

El fabricante recomienda la configuracién de la Figura 84 con el fin de que este funcione como
regulador a la tensidn 3.3V. Los condensadores ofician de filtros pasa bajos.

LP2981
[ ]
Vin 1 5 Vour
l 1uF L = l 33 uF
GND —I E 2 -
OMNOFF [] NC
|’ al

Figura 84. Aplicacion recomendada por el fabricante para el LP2981
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En la Figura 85 se aprecia el esquematico realizado. Este implementa la configuracién brindada por el

fabricante.
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Figura 85. Esquematico del regulador LP2981 para su fabricacion

El encapsulado utilizado es en tecnologia SMD y es del tipo SOT23-5, apreciable en Figura 86 y Figura

87.

9.1.1.1 Ensayo
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Figura 86. Circuito impreso de la implementacién basica del LP2981

Figura 87. Circuito impreso fabricado para la implementacion bdsica del LP2981

El ensayo realizado al impreso de la Figura 87 consintié en lo siguiente.
Se alimentd tanto el conector Vin como el Enable directamente desde una celda de Li-lon con tensién

de 4.0V.

La tensidn a la salida se midié mientras se modificaba la carga en ésta a fin de ver posible caidas de
tensién producto del aumento de consumo. Se confirmé la estabilidad de la tensién de 3.3V en un

rango de corrientes menores a 100mA.

Se recomienda para un futuro disefio no utilizar este tipo de reguladores ya que requieren como se
mencioné antes, una diferencia de tension entre la entrada y la salida no menor de 0.7V. Esto no es
viable por tanto se debe usar otro regular como se describe a continuacion.
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9.1.2 Implementacion del Regulador de 3.3V

9.1.2.1 Procedimiento de Diseio

A efectos de configurar la tensidon de salida deseada, se debe conectar un divisor resistivo externo
entre los pines VOUT, FB y GND.

Cuando la tension de salida esta regulada, el valor tipico de tension en el pin FB es de 500mV.

El valor maximo de tensién de salida recomendado es de 5.5V. La corriente por el divisor resistivo debe
ser al menos cien veces superior a la corriente que circula por el pin FB. El valor tipico de dicha
corriente es de 0.01 pA, y la tensidn a través de la resistencia entre FB y GND, R2, es tipicamente de
500mV. De los parametros descritos anteriormente, el valor elegido para R2 debe ser inferior a 500
kQ, para obtener una corriente por el divisor resistivo de al menos 1 pA. El fabricante recomienda
utilizar un valor de resistencia en el entorno de 200 kQ.

De lo anterior, el valor de la resistencia conectada entre VOUT y FB, R1, dependiendo del valor de
tension deseada a la salida, queda determinado por la siguiente ecuacién:

(39) R, = R, X (V;ﬁ— 1)

Para obtener una tension de salida de 3.3V y utilizando un valor de 200 kQ para la resistencia R2, se
calcula el valor de R1 con la (39.

Por lo tanto los valores de las resistencias del divisor resistivo son:

R1=1.12MQ
R2=200 Kw

9.1.2.1.1 Seleccidon del Inductor

El TPS63000 requiere de la conexién de un inductor externo entre los pines L1 y L2, para estimar el
valor del inductor el fabricante provee las siguientes ecuaciones:

_ Vourx(Vin1—VouT)
(40) Ly = VN1 XfX0.34

_ VinaX(Wout—Vinz)
(41) L, = VourXxfx0.34

En ambas ecuaciones f corresponde a la minima frecuencia de conmutacién, que segun la hoja de
datos es de 1250kHz. La (40 define el minimo valor de inductor en el modo step-down. V;y;€s la
maxima tension de entrada, que corresponde a la maxima tensién en bornes de la bateria (4.1V). La
(41 permite calcular la minima inductancia necesaria en el modo step-up, V5, es la minima tension de
entrada, fijada por la minima tensién en bornes de la bateria (2.6V).

El fabricante recomienda como minimo valor del inductor al maximo valor obtenido en las (40 y (41.
Utilizando los valores antes mencionados se obtuvieron los siguientes valores:

L1=1.7uH
12=0.26pH

Por lo tanto el valor a utilizar para el inductor es de 1.7uH, cabe destacar que el fabricante define un
rango recomendado para el inductor entre los 1.5uH y los 4.7uH.
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9.1.2.1.2 Seleccion de los Capacitores

Capacitor de entrada

Se recomienda un capacitor de al menos 4.7uF para el capacitor de entrada, para mejorar el
comportamiento transitorio del regulador, asi como también reducir la interferencia electromagnética
de todo el circuito de la fuente de alimentacion. Dicho capacitor debe ser cerdmico y debe ser
colocado lo mds cerca posible de los pines VIN y PGND.

Capacitor de Salida
Para obtener una estimacion del valor del capacitor de salida se utiliza la siguiente relacion:

(42) Coyr =5 % L X L‘—Z = 8.5uF

Debe utilizarse un capacitor cerdmico colocado lo mas cerca posible de los pines VOUT y PGND. El
valor calculado es el minimo a utilizar. El capacitor de salida mantiene la estabilidad del lazo de control
y no debe cumplir requerimientos minimos de ESR (Resistencia Serie Equivalente), como es el caso en
otros circuitos integrados similares. Tampoco existe un limite para el valor superior del capacitor de
salida, valores altos conllevan un ripple menor en la tension de salida, asi como también caidas de
tensién menores frente a variaciones en la carga.
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Figura 88. Esquematico realizado con la configuracién basica brindada por el fabricante.

El disefio del circuito impreso se hizo bajo el disefio brindado por el fabricante en la Figura 62 y Figura
88

Figura 89. Circuito impreso, paso previo a la fabricacién para el regulador 3.3V con el TPS63000
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El encapsulado utilizado es el SON -10 para el TPS63000 apreciable en las Figura 89 y Figura 90.

Figura 90. Circuito impreso fabricado para el regulador 3.3V con el TPS63000

9.1.2.2 Ensayo

Para el ensayo, se conectd el ENABLE con el conector de entrada. La alimentacién fue suministrada por
una fuente variable la cual se hizo fluctuar entre 1.8V y 5.5V, la salida se mantuvo constante en 3.28V
al igual que la tensién en el conector FB en 0.54V.

Las pruebas consistieron en cargar al regulador de 3.3V con un potencidémetro, alimentando el sistema
con una bateria de Li-lon. Se redujo el valor del potencidmetro a su valor minimo, obteniéndose una
carga de 8.1Q2. Se procedid a relevar la tension en bornes del potenciometro y la tensién del pin FB del
TPS63000. Los resultados son detallados en la Tabla 14.

Tabla 14. Resultados del ensayo del Regulador de 3.3V
Resistencia de Carga [Q] 8.1
Tensién de Salida V] 3.29
Corriente de Salida [A] 0.406
Potencia [W] 1.34
Tensién del pin FB V] 0.496
Tension de la Bateria V] 3.9

Se observa que frente a un nivel de carga similar al consumo medio esperado, el regulador es capaz de
mantener el nivel de tension requerido con un error del 0.3%. La medida de tensién del pin FB indica
que el regulador alcanzé el valor de equilibrio esperado.

1Frecue:m:ia

T

[ T O P

F'r*ess agam ar F1 F5 ta chahge settmgs =5

..... 1:chan off
: : [ : : 7

..... \Ifa.,',.g
: . [ . l:chan oft

[
[Frecuencia

it v i s, b bl il bt o s it i o et 1:chan of f

......................... - Tra]]ajn
: : [ : l:chan off
T =X g

......................... l:chan oft
)

Figura 91. Ten5|on de salida del Regulador de 3.3V
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La Figura 91, muestra la tensién de salida del circuito capturada con el osciloscopio, el ripple de la
tensién se muestra en la Figura 92, se observa que su valor medio es de aproximadamente 3mV.
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Figura 92. Detalle del ripple de la tensidn de salida del Regulador de 3.3V.
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Si se encuentra un camino de baja impedancia entre el conector GND y el conector L2 significa que el
TPS63000 estd estropeado, y debe cambiarse. Esto puede deberse al disefio del circuito impreso. Un
mal disefio en este puede provocar picos de corrientes indeseados. Por ello es importante apegarse a
las recomendaciones del fabricante. Dado los resultados obtenidos este integrado es recomendable.

9.1.3 Primera aproximacion hardware del MPPT

Para el desarrollo del MPPT se utiliza un TPS63000 de la mano de la configuraciéon vista en 8.3.4.1.3
como se observa en la Figura 93.
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Figura 93. Configuracion brindada por el fabricante.

En la Figura 93 se observa que en el conector FB del TPS63000 se conecta una fuente de tension
variable. En nuestro caso se implementa en el esquematico de la Figura 94 por medio del extensor VC,
el cual sera manejado por el microprocesador quien hara la parte légica del MPPT. Modificando la
tensién en VC se logra modificar la tensién en la salida del TPS63000 de forma lineal y estable.

La Figura 95 y Figura 96 presentan el disefio que se llevd a una plaqueta de circuito impreso, este
disefo conlleva un inconveniente presentado en la larga separacion de los componentes respecto al
TPS63000 la cual puede generar inestabilidad en la corriente por el dispositivo. Dicha inestabilidad

100



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

causa un dafio en el circuito que lo deja inutilizable. Cabe destacar que cuatro integrados fueron
dafiados durante los ensayos, siendo la causa de las fallas la disposicidn incorrecta de los componentes
y pistas en el PCB del circuito.
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Figura 94. Esquematico desarrollado en base al disefio brindado por el fabricante

Por tanto se recomienda realizar un disefio como el de la Figura 89, que presenta modificaciones en las
distancias entre componentes y el tamafio de las pistas.
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9.1.3.1 Ensayo

El ensayo difiere respecto al del regulador de 3.3V disefiado con el TPS63000 en que se utilizd una
sefial variable entre OV y 5V para alimentar el conector VC. El rango de tensiones para el cual el
conector de FB se mantenia en 0.5V era para VC entre 1.8V y 4.3V. Por fuera de este intervalo la salida
se dispara fuera de los rangos admitidos.

Habiendo utilizado los cinco TPS630000 adquiridos, de los cuales cuatro de ellos fueron dafiados
producto de un mal disefio en el PCB, es que no se puedo continuar con los ensayos pertinentes. El
pedido de nuevas muestras, la correccién del PCB, la fabricacidn del mismo y por ultimo el ensayo
insumia tiempo del cual no se disponia.

Cabe destacar que el disefio utilizado para realizar el MPPT esta abalado por el fabricante en la nota de
aplicacién [23], por lo que es de suponer que una vez realizado el PCB adecuado, el comportamiento
del circuito sea el esperado.

9.1.4 Proteccion de Bateria

Las baterias de Li-lon como se menciona en la seccién 8.3.2 precisan de cuidados especificos. Tanto
cortocircuitos como sobre o baja tensién dafian de forma irreversible estas baterias. De alli la
necesidad de utilizar protecciones dedicadas exclusivamente al monitoreo de estas. Con este fin se
utiliza el integrado DS2764.

El DS2764 es un monitor de alta precisidn para baterias de Litio-lon con comunicacion 12C desarrollado
por MAXIM. Ademas de proteger a la bateria, adquiere datos y los guarda en una memoria no volatil.
Puede medir temperatura, corriente y tension. Protege contra sobre o baja tensidn, sobrecorriente o
cortocircuito.

Para la medida de la corriente cuenta con una resistencia de 25mOhm interna o permite la conexién
de una externa a tales efectos, dependiendo del modelo de integrado que se disponga.

La medida de la tension se hace con una precisidon de 4.88mV y la temperatura con 0.1252C. En el caso
de la corriente se utiliza 12 bits, cuenta con una EEPROM de 40 Bytes.

Su consumo es muy bajo, cuando se encuentra en modo activo este consume como maximo 90uA y en
modo dormido 2uA méximo.

Existen dos variantes del DS2764, una de ellas implementa el resistor de sensado de corriente en
forma interna, mientras que en la restante dicho resistor debe ser conectado externamente. Dado que
para medir la corriente por la bateria y activar la proteccion frente a una sobrecorriente, el circuito
mide la tensidn en bornes de la resistencia de sensado. La eleccion de dicha resistencia define
entonces el valor maximo de corriente que activa la proteccidn. Para la versién con resistencia de
sensado integrada, el valor maximo de corriente es de 2A.

102



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

El valor de tensién limite de sobrecarga es fijado por el fabricante, pudiendo tomar como valor
maximo 4.375V o 4.3V, dependiendo del modelo que se elija.
En la fabricacidn y ensayos de la proteccidn de la bateria se utilizé el DS2764AE+025.

Tabla 15 Conectores del DS2764 y sus funciones basicas resumidas

Conectores Funcidon

CcC Protege la carga controlando un P-MOS
PLS Terminal positivo del Pack

DC Protege la descarga controlando un P-MOS
SNS Conector de medida de corriente

PS Encendido o apagado

IS2 Filtro pasabajos

IS1 Filtro pasabajos
SDA Datos 12C

Vss Alimentacion

SCL Reloj 12C
vdd Tierra

Vin Medida de la tension de la bateria

Para comprender la funcionalidad de cada conector se recomienda observar la Tabla 15 de la mano de
la Figura 98. La comunicacion 12C permite leer y/o modificar registros de configuracion que permiten
modificar aspectos de funcionamiento de la proteccion.

El registro Protection Register Format almacena la informacion referente a las posibles condiciones
que llevaria a la activacidon de la proteccion. La modificacién del registro Status Register Format
permite la activacién del modo de bajo consumo, mientras que el registro Slave Address Format define
la direccidn en el bus 12C de la proteccién.

La memoria del DS2764 esta formada por un bloque EEPROM y una memoria RAM que funciona como
“espejo” de la memoria EEPROM. Esto elimina los retardos de programacion entre escrituras y permite
que el maestro verifique los datos, antes de que estos sean transferidos a la EEPROM. La Figura 97
esquematiza los protocolos de transferencia de datos basados en I12C. Estos son los protocolos de
escritura/lectura que operan sobre la RAM y dos protocolos llamados Copy y Recall para la
transferencia y lectura de datos hacia y desde la EEPROM respectivamente. La memoria EEPROM al ser
no volatil puede almacenar datos relevantes de la bateria a pesar de que la proteccidn haya sufrido un
corte en su alimentacion.

EEPROM

LIl

Serial Recall

Interface Read

Figura 97. Diagrama de los protocolos de manejo de las memorias del DS2764.

Sumado a esto mediante la comunicacién 12C se puede accionar un fusible el cual una vez cambiado
este no permite la modificacion de la EEPROM de ninguna manera. Obsérvese la resistencia interna de
medida de corriente la cual solo estad disponible segin la variedad de integrado que se adquiera,
ademas ndtese el sensor interno de temperatura.
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Figura 98. Estructura interna del DS2764. Nétese la resistencia interna de medida de corriente.

El DS2764 permite medir temperatura, corriente y tensidon con una resolucién suficiente para soportar
la aplicacion de monitoreo de carga y la capacidad remanente. La medida de la corriente es

bidireccional.
H )—‘
PACK+ {1 BAT+
1kO glkﬂ 1k % 1500
DS2764

cc Vi
PLS Voo 1500
1500  —BC  scL —1— CLOCK
—sns v —Tit4
——1SNS Vss
47kQ  ——SNS Vss 1500
ps COH—MWM PS SDA W {1 DATA
102 152 1S1
T -
PACK-CT WA {3 BAT-
Rsus

R

SNS L MW s
Risl I&E% Eéf‘, Ris
52|~ IvorTace |L"ist

SENSE

Ds2764

Figura 99. Configuracion bdsica con Rsens externa, la cual es posible quitar si existe la Rsens-int.

Para la implementacién de sus funciones es necesaria la utilizacion de dos transistores CMOS los
cuales ofician de llave de corte para desacoplar la bateria de la carga.

El circuito de la Figura 99 indica la conexidn basica utilizada para proteger una bateria de Li-lon, esta
debe ser conectada en los terminales con igual nombre y la carga en los terminales PACK. CLOCK y
DATA son los terminales correspondientes a la conexidén 12C y el terminal PS se utiliza para que el
integrado entre en modo activo o de bajo consumo.

El sensado de corriente se hace mediante la resistencia interna destinada a este fin. Cuando el DS2764
detecta una de las fallas estipuladas, desconecta la bateria de la carga accionando dos transistores
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PMOS que estdn en serie entre la carga y la bateria. Cualquier falla es marcada en los registros los
cuales pueden ser leidos atreves de 12C. Entre los conectores I1S1 y I1S2 se conecta un condensador que
oficia de filtro pasa bajo junto a las resistencias internas de 4.7k, de esta manera el sensor de tension
puede medir la corriente por Rsens sin errores.

Para los transistores PMOS se utilizd el integrado IRF7324 creado por INTERNATIONAL RECTIFIER que

se aprecia en la Figura 100.
51 O #E1T1 D1
[
a1 O Lo
53 LILP— == 11p2
.
g2 OP—L Y Limoe

Figura 100. Estructura interna del IRF7324 y su diagrama de conectores.

En la Figura 101 se aprecia el esquematico realizado. Este implementa la configuracién brindada por el
fabricante.
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Figura 101. Esquematico sin Rsens externa para su fabricacion en la configuracion basica del DS2764 con el
IRF7324.
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Figura 102. Circuito impreso de la implementacién basica del DS2764 con el IRF7324 sin Rsens externa
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Los encapsulados utilizados son TSSOP-16 para el DS2764 y SO-8 para el IRF7324 apreciables en las
Figura 102 y Figura 103.

Figura 103. Circuito impreso de la implementacidn bdsica del DS2764 con el IRF7324 sin Rsens externa

9.1.4.1 Ensayo

El ensayo realizado al impreso de la Figura 103 consistié en el relevamiento de las tensiones maximas y
minimas admitidas en bornes de una bateria de Li-lon, asi como las maximas corrientes de carga y
descarga permitidas. Se conectaron BAT+ al polo positivo de una celda de Li-lon y el BAT- al polo
negativo. Para la medida de la corriente maxima de descarga Ipmyqx S€ cOnectd un potencidmetro en
los bornes PACK+ y PACK- de la proteccion. De esta manera fue posible reducir la resistencia conectada
y aumentar la corriente entregada por la bateria hasta alcanzar el punto de corte.

Para la medida de sobretension V,,,,, se conectd una fuente DC variable en las terminales PACK+ y
PACK-, aumentando progresivamente su valor hasta alcanzar el limite de tensidn maxima permitida
por la proteccidn. El valor de tensidn minima V,,;,, se relevo sustituyendo la bateria por una fuente de
tensién DC variable, dicha fuente juega el papel de la bateria. Al reducir la tensidn en la fuente fue
posible obtener el valor de V, ;.

La Tabla 16 muestra los valores relevados y los estipulados por el fabricante.

Tabla 16. Ensayo DS2764AE+025 vs. Hoja de Datos

VEIGIEGEEVELLGI Minimo Tipico Mdximo
Idmax [A] 1.72 1.8 1.9 2
Vmax [V] 4.26 4.25 4.275 4.3
Vmin [V] 2.56 2.5 2.6 2.7

Los valores relevados estan dentro de los intervalos definidos por el fabricante.
Se logré adquirir por medio de 12C con el microprocesador, la temperatura, la corriente y la tensién de
la bateria, ademas se logré modificar los registros de control.
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9.1.5 Adquisicion de Datos

La adquisicion y manejo de datos de corriente tensién y temperatura del satélite son realizados por el
SGE y luego enviados al SCP para ser enviados a la base en tierra.

Todas las medidas son realizadas por los 14 convertidores analdgicos digitales disponibles en el
microprocesador con resolucién de 10 bits, exceptuando aquellos datos recabados por I12C.

9.1.5.1 Medidas de Corriente

La corriente es medida con la caida de tensiéon en una resistencia de bajo valor conectada en serie
(Rsens) con el circuito a medir, ya que estos son proporcionales.

Con este fin se utiliza el integrado MAX4372 creado por MAXIM. Es un sensor de corriente con
amplificacidn integrada. Con un consumo de 30uA.

Como la tension de entrada es muy baja esta puede verse afectada por corrientes parasitas por tanto
un filtro pasa bajos es necesario en la entrada con se ve en la Figura 104.

Los integrados MAX4372 vienen en tres versiones T = 20V/V o F = 50V/V o H = 100V/V.
Se cuenta solo con los de tipo F (50V/V)

Tomando como maxima salida de tensién para el MAX4372 2V se tiene una caida de tensidon mdaxima
en la Rsens de 2/50 = 0.04. El limite de 2V surge de dos puntos. El primero es mantener un margen
respecto a la tensidn de alimentacion de 3.3V permitiendo excederse de los 2V si las corrientes a
medir o las Rsens varian por causas accidentales. El segundo punto es para mantener una caida de
tensidon mdaxima en Rsens menor al 2%. Para seleccionar las Rsens adecuadas segun el sistema a medir
léase la Tabla 17.

Tabla 17 Calculo para la eleccidn en la Rsens a utilizar para las diferentes medidas de corriente.

] Imax Imargen Rsen Imin_medible Pso
Sistema Pmax (mW) (mA) (mA)g (ohm) (mA)_ (W)p

Scp 242 73 200 0,2 0,32 0,008
SCM 1500 554,5 2000 0,02 3,22 0,08
SPA 335 101,5 500 0,08 0,81 0,02
PL 631 191 500 0,08 0,81 0,02
C:;:ZS 1670 506,00 1000 0,04 1,61 0,04
Bateria 1650 500,00 500 0,08 0,81 0,02
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Figura 104. Esquematico de prueba para el medidor de corriente MAX4372
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El encapsulado utilizado es el SO-8 para el IRF7324 apreciables en las Figura 105 y Figura 106.

Figura 105. Circuito impreso de prueba para el medidor de corriente MAX4372

>t

-y S A ' v .
Figura 106. Plaqueta de prueba para el medidor de corriente MAX4372
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9.1.5.1.1 Ensayo

En este caso la plaqueta a ensayar cuenta con una Rsens de 0.2 ohm con lo cual las corrientes para
medir rondaran entre 0 y 200mA.Se cred un circuito externo de manera de ir variando una resistencia
para obtener corrientes de este orden para asi hacerlas circular de forma positiva por Rsens. El
MAX4372 se alimentd con una celda de Li-lon. Se puede apreciar el relevamiento de los datos en la
Figura 107, comprobando de esta manera la linealidad del sensor.

Curva V(1) del sensor MAX4372

025

Tension(V)

0.1

o | | I | ]
0 0.005 0o 0015 00 0.025
Corriente(4)

Figura 107. Corriente por Rsens VS Tension a la salida del MAX4347
9.1.5.2 Medidas de Tension

Todos las tensiones que ingresen al microprocesador deben estar por debajo de 3.3V por tanto para
ello se utilizaran divisores resistivos de altos valores en sus resistencias para obtener corrientes
pequefias y disminuir el consumo.

Para tomar un margen suficientemente seguro se tomara el doble de tensidn de alimentacién como
posible tensidon a medir (6.6V) haciendo necesario utilizar dos resistencias de igual valor para el divisor
resistivo, obteniendo la mitad de tensidon. Un valor adecuado es 1IMohm.

Las tensiones a medir seran:
e Tensidn de cada cara del satélite.
e Tensidn de las baterias.
e Tensidn antes de los puertos
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9.1.5.3 Medidas de Temperatura

Basandose en el andlisis térmico realizado en la seccién 6.4 se colocaran seis sensores de temperatura
que se observan en la Figura 108. Cuatro de ellos irdn en los vértices de manera de formar un
tetraedro regular de aristas con las diagonales de cara del cubo. Los otros dos sensores iran en los
maddulos que se encuentren mas en la periferia interna del satélite.

Ademas de estos sensores, se encuentran lo integrados dentro del DS2764 que ofician de proteccion

de las baterias, por ende hay 2 sensores mas.

Figura 108. Ubicacion de los sensores térmicos en el satélite. Aquellos de color opaco se encuentras tras la
estructura.

El sensor de temperatura a utilizar es el LM20, fue disefiado por NATIONAL SEMICONDUCTOR. Este
opera entre -552C a 130°C y entre 2.4V y 5.5V. La funcidn de transferencia es practicamente lineal
(observar Figura 109) con leves no linealidades en los extremos de la escala del orden de 0.4%. El

consumo es menor a 10uA.
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Figura 109. Curva Temperatura vs Salida de tension.
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La implementacion del circuito de prueba es muy sencillo, solo se requiere un condensador para
eliminar ruido a la entrada del sensor como se aprecia en la configuracién bdsica provista por el
fabricante en la Figura 110. Seguida de esta, en la Figura 111 se encuentra el esquematico realizado
con la configuracion anterior.

W+ (+2 4V 1o +5.5V)

T LM20

. ND NC

Figura 110. Configuracién basica de uso para el LM20.

el U$3
-} ;— NC GND1 |
= 3 GND+ 4 1
QUT2 1_/ VO V+ -

LM20BIMT

ALT-1

Figura 111. Esquematico para el ensayo del LM20.

El encapsulado utilizado es el SC70 para el LM20, apreciable en las Figura 112 y Figura 113. No es el
SOT23-5 ya que este Ultimo es mas grande.
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Figura 112. Circuito impreso para el ensayo del LM20.

Figura 113. Circuito impreso de prueba fabricado para el ensayo del LM20.
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9.1.5.4 Ensayo

El ensayo de este mddulo consistié en el relevamiento de la curva tensidon contra temperatura
asociada al componente. La expresion tedrica que vincula el voltaje de salida con la temperatura, de
acuerdo a la hoja de datos es,

(1.8639-V0)
3.88x1076

(43) T = 1.481.96 + \/2.1962 x 106 +

Donde T se expresa en 2C y Vo en Volts.
La Figura 114 muestra los valores relevados y la curva tedrica del dispositivo
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Figura 114. Curvas comparativas entre los valores relevados y la curva tedrica del LM20

9.1.1 Puerto de Alimentacion [9]

Cada médulo debe usar un puerto el cual estd compuesto por dos funciones basicas, proteccion
auténoma contra sobrecorriente o cortocircuitos y censor de corriente. La Unica diferencia entre los
distintos puertos es la corriente mdxima que son capaces de limitar y medir.

Un puerto estda compuesto por 2 integrados, el TPS203X (proteccidon), el MAX835 (latch) y el sensor de
corriente.

Cuando una sobrecorriente es detectada por el TPS203X este limita la salida de corriente forzando su
conector OC a tierra. El MAX835 compara la sefial anterior con su referencia, si la sefial es menor que
su referencia interna entonces fija su salida por bajo, apagando el TPS203X ya que esta conectado al
Enable de este ultimo. De esta manera se apaga el puerto cuando se detecta una falla. El Enable puede
ser habilitado por el microprocesador. Si bien en este caso esta implementado por medio de una
funcién logica OR con dos diodos, también se pude usar compuertas AND como las SN74LVCOSADR.
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Una vez que el MAX835 desactiva al TPS203X, no lo dejara funcionar nuevamente si no se da un pulso
en su conector Clear el cual sera dado por el microprocesador o en su defecto puede ser
implementado con un circuito astable como el TLC555

9.1.1.1 TPS203X

El TPS203X es una familia de integrados creado por TEXAS INSTRUMENTS. Estos son llaves para el
control de cortocircuitos y sobrecorrientes.

Sus caracteristicas principales son:
Proteccion térmica y contra cortocircuitos
Salida ldgica dando aviso por falla

Rango de tensién de operacién 2.7V a 5.5V
Conector Enable

Consumo en modo latente 10mA

Tabla 18 Familia de TPS203X con sus corrientes de proteccidn
Integrado  Corriente de CC (A)

TPS2030 0,3
TPS2031 0,9
TPS2032 1,5
TPS2034 2,2

Dentro de la familia de los TPS203X se encuentran cuatro variantes segun la corriente de cortocircuito
gue son capaces de limitar. (Ver Tabla 18). En conjunto con la Tabla 17 se determina que TPS usar para
cada puerto. Para todos los puertos se usan el TPS2030 con excepcién del SCM que utiliza el TPS2034.

Power Switch
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U
Charge 4
Pump L

EN l Driver —4—| Current
Limit
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UVLO

Thermal

GND —_|_ Sense

IN —% T

= ——

Figura 115. Estructura interna del TSP203X

El TPS203X individualmente funciona como sigue. Al sobrepasar la corriente estipulada éste marca
falla en OC como se menciond anteriormente. Pero sigue funcionando elevando su temperatura
producto de la corriente que pasa a través de él. El sensor interno de temperatura entra en accién (ver
Figura 115) limitando la corriente que pasa por él, llegando al resultado final de corte.
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9.1.1.2 MAX835

El MAX835 es un integrado creado por MAXIM, basicamente es un Latch como se aprecia en la Figura
116.

CLEAR
) MMAXLMN
S0 MAXB34 L
MAXE3S LATCH oo
-.:«:4'\-'1 I IN

Figura 116. Estructura interna del MAX835

Colocando un divisor resistivo se consigue modificar la tension (Vtrip) por la cual el MAX835 pone su
salida en bajo, ya que él compara la entrada con un valor fijo Vth de 1.204V. Ver Figura 116 y Figura
117.
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Figura 117. Configuracién basica para el MAX835

Cuando Vmon cae por debajo de Vtrip la salida queda por bajo y permanece alli (incluso si Vmon sube
por encima de Vtrip), hasta que Clear reciba un pulso de al menos 1us con Vmon>Vtrip. Ver Figura 118.
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Figura 118. Forma de onda y esquema de funcionamiento el MAX835

El esquematico de fabricacidon para un puerto, en particular para el SCP es el que se aprecia en la
Figura 119.
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9.1.1.3 Diseiio del Puerto

il
-
3

1 ;]
D. 12— GNoUT ?, ......
3 I OUT2 ﬁ MANATIFES A .
— o B . . =
- — BN o0 L — —= M3 ouT
. N (e
TPSZ0300 -
.LE] T " =
AAAN RS+ WCC
> R ARA,

vvvvv

v

ARAM =
L3k

FhLL -
f 1&
=

5 .

cleer oum |2

el eann

W I

Lo [ha
s

ANAA ™
W
|
1

MEE3SEUK

Figura 119. Esquematico para la fabricacién de un puerto de alimentacién de un mdédulo.

Los encapsulados utilizados son el SO-8 para el MAX4372 y el TPS2030, y SOT23-5 para el MAX835.
Apreciables en las Figura 120 y Figura 121.
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Figura 121. Circuito impreso fabricado de un puerto de alimentacidn.
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9.1.1.4 Ensayos

El Sistema se alimentd con una celda de Li-lon y se conecté una carga variable formada por dos
potenciometros en paralelo de 1Mohm cada uno a la salida del puerto. Estando circulando corrientes
menores a 200mA se dio un pulso en CLEAR del MAX835 para dejar el sistema pronto para su
funcionamiento normal. Una vez hecho esto, se procedié a disminuir las resistencias de forma pareja
aumentando la corriente a través del puerto. Cuando la corriente excedid los 200mA, el TPS2030 bajo
el pin OCy el MAX835 bajo el ENABLE del TPS2030 cortando la alimentacion.

En este estado se colocd en nivel alto el conector MICRO, subiendo el ENABLE del TPS2030
permitiendo el drenado de corriente nuevamente. Esto provocd un calentamiento en el TPS2030 al
punto de limitar él mismo la corriente hasta cortarla. Las temperaturas alcanzadas bajo estas
circunstancias pueden llegar a ser peligrosas.

Se aumentd de nuevo la resistencia en la carga disminuyendo la corriente y se dio un pulso por alto al
CLEAR del MAX835 esto subié el ENABLE del TPS2030 permitiendo su normal funcionamiento
nuevamente.

Por tanto el puerto funciono de acuerdo al disefio realizado.

9.1.1 Microprocesador y Sistema Digital

El microprocesador deberd dar dérdenes logicas en los conectores de encendido de determinados
sistemas, asi como recibir sefiales légicas indicando el estado de otros integrados. Por otro lado se
encuentran las sefales que ingresaran a los convertidores analégico-digitales.

Deberd contar con al menos 10 bits de precision en los convertidores analégico-digitales (ADC),
soportar ser esclavo y maestro en 12C. Asi como poder ser alimentado con una tensién de 3.3V y tener
un modulador por ancho de pulso (PWM) y soportar un rango de temperaturas extendido.

Deberd tener como primera aproximacion tantos conectores como se indica en la Tabla 19 en la Tabla
20y en la Tabla 21.

Tabla 19 Cantidad de conectores necesario en el microprocesador segin érdenes a dar.

Orden desde micro Conector = Cantidad ‘
Regulador 3.3V EN 1
MPPT PWM 1
Puertos EN, CL 8
Proteccién de bateria PS 1
Regulador 3.3V anexo EN 1
Multiplexor de ADC S 1
Latch OE, LE 2

“rora S

Tabla 20 Cantidad de conectores necesario en el microprocesador segun sefiales a observar.
Orden hacia micro Conector Cantidad

Puerto (OC) ocC 4
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Tabla 21 Sefiales analdgicas a digitalizar por el microprocesador

Recibe el ADC del micro Sectores Cantidad

Corriente
Puerto 4
Paneles 5
Bateria 2
MPPT 1
Tension
Paneles 1
MPPT 1
Regulador 3.3V 1
Temperatura 6
rora NPT

Una primera aproximacion nos dice que el microprocesador debe tener un minimo de 40 conectores.

Otra consideracion a tener en cuenta es el tipo de memoria que este debe tener. Las memorias FLASH
son mas propensas a sufrir modificacién producidas por impacto de particulas de alta energia en el
espacio. Es recomendable utilizar memorias no volatiles del tipo OTP (“one time programmable”). Sin
embargo para realizar ensayos y pruebas durante el desarrollo del satélite se recomienda no utilizar las
OTP sino las FLASH, no asi para el disefio final que serd puesto en érbita.

El microprocesador seleccionado es el PIC16F887 desarrollado por la compafiia MICROCHIP.
Algunas de sus caracteristicas mas importantes son:

Memoria FLASH de 14 KB

14 convertidores analdgicos digitales de 10 bits
Rango de temperatura de -40 a 1252C

Rango de tensién de alimentacion 2 a 5.5V
Comunicacion por 12C

Tiene 44 conectores

La cantidad de ADC es menor a las 21 seiales a digitalizar, por tanto se utiliza un multiplexor de 1:2x12
SN74CBTLV16292 fabricado por TEXAS INSTRUMENTS. Usando este integrado quedan vacantes 3
conectores del multiplexor y quedan libres 3 ADC del microprocesador.

Todas las salidas légicas del microprocesador no irdn directo a su destino. Antes pasaran por un Latch,
de forma de fijar estas sefales en caso que el microprocesador falle, asi el resto de los sistemas
quedardn funcionando con su ultima configuracién marcada. El integrado para usar en este caso es el
SN74LVTH162373 creado por TEXAS INSTRUMENTS.
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9.1.1.1 Programacion del Software del Microprocesador

El desarrollo del software del microprocesador fue uno de los elementos que insumié mayor tiempo.
Para su creacion y debugging se utilizé un PICkit 2 Debug Express (Figura 122).

CKit™ 2

s P\
. ‘ et Wit
s~ gPLPS * i

\DE 4

Figura 122. PICKit 2 Debug Express: PIC16F887, programador/debugger, cable de datos y software.

Tras su compra hubo una primera etapa de trabajo relacionado con la interiorizacidon del manejo de
esta herramienta. Luego se procedid a intentar programar cada una de las funcionalidades necesarias
en el firmware final de forma modular. Estos mddulos en lineas generales fueron: Convertidor A/D,
Comunicacion I12C, salida PWM y MPPT.

Una ingrata sorpresa fue descubrir que si bien el paquete del PICkit trae consigo gran cantidad de
software, las versiones de todos los compiladores de C eran versiones de prueba y recortadas. Su
principal limitacidn radicaba en el manejo de memoria del microprocesador, restringiendo la
capacidad de localizacién de los programas en dos de los cuatro bancos de memoria presentes en el
chip. Del software disponible en el Kit, se eligid para la programacién el compilador de lenguaje C, PICC
LITE V9.60PL2 de la firma HI-TECH.

La comunicacién 12C fue uno de los mayores desafios dado que las librerias del compilador
presentaban problemas de compatibilidad con este modelo de chip y hubo que reacondicionarlas para
un correcto funcionamiento.

Las pruebas individuales de cada una de las funcionalidades fueron satisfactorias, pero se presenté un
problema al momento de realizar la integracion final de todos los mddulos: la memoria del chip. De
acuerdo a lo mencionado anteriormente, el compilador no aprovechaba todas las posibilidades del
micro. Por lo que, sabiendo que cada parte del programa corria sin problema, se buscé utilizar la
ultima version completa del compilador (V9.81), sin restricciones. La misma fue instalada en modo de
prueba por 45 dias a efectos de verificar si esto podria resolver el problema que se estaba teniendo.

Lamentablemente, la versién totalmente funcional arrojaba otros errores de compilacion no
relacionados con la memoria del chip. Incluso, para aquellas partes de programa que corrian
correctamente compiladas con la versién LITE, al utilizar la versién FULL daban error de compilacion.
Se buscaron y probaron diversas versiones previas a la Ultima lanzada por la compafia (STD V9.60, STD
V9.60PL2, V.9.60PL3, V9.65PL1, V.9.71a y V9.80), pero no se obtuvieron resultados satisfactorios. El
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foro en linea del producto tenia una consulta sobre un error similar y la respuesta por parte de la
empresa fue que se debia probar con una versién previa del compilador.

En resumen, cada uno de los médulos del firmware fue creado y testeado satisfactoriamente. El
firmware completo, donde todos esos mddulos se unen, fue realizado y testeado por partes
(comentando partes del cddigo para que entrase en memoria) no siendo posible realizar una prueba
total.

Recomendamos fuertemente se considere utilizar un compilador alternativo para futuros proyectos de
desarrollo visto que no es buena referencia la no interoperabilidad del software de una misma
empresa al lanzar nuevas versiones al mercado.

9.1.1.2 Software del Microprocesador (Firmware)

La correcta integracion de los diversos componentes de hardware de esta aplicacién tiene como pilar
fundamental un microprocesador como se mencionara anteriormente. Basado en lo discutido en la
seccion 8.4 tenemos que el firmware bdsicamente consta de dos rutinas principales: el bucle principal
y la rutina de interrupciones.

Una funcionalidad que incluye este microprocesador (PIC16F887) es la de programar interrupciones
periddicas, esto es de utilidad para la recopilacidn de los datos. En cada interrupcién periddica se
genera un vector con los datos de mantenimiento el cual queda disponible para su envio via 12C. A su
vez esta informacidn resulta de gran importancia para la implementacidn del algoritmo de calculo que
da por salida un voltaje de control para el MPPT, como se viera en la Seccion 8.4.4.3.1.

La informacién relevada ingresa al micro de dos formas diferentes, parte por I12C y parte por las
entradas analdgicas muestreadas por el convertidor AD del chip. Visto que existe un Unico ADC la
conversion se multiplexa entre los distintos pines de entrada lo cual da los 14 conectores de ADC.

El PIC carece de salidas analdgicas programables, sin embargo puede programarse una modulacion por
ancho de pulso (PWM) a la salida de ciertos pines. Esta sefial luego se filtra obteniéndose un nivel de
tensién continua programable a la salida.

A continuacidn un resumen de las principales funciones implementadas en el microprocesador,

Inicializacion Entradas y Salidas
Nombre: init_io(void)

Descripcidn: Inicializacion de los puertos de entrada y salida del microprocesador.

Inicializacion ADC
Nombre: init_adc(void)

Descripcion: Inicializacion del convertidor analogo digital.

Control del PWM
Nombre: init_pwm(floatVmppt)

Descripcidon:  Programa la salida PWM en un cierto nivel de tensién Vmppt.

Testeo de bit n-ésimo
Nombre: test_bit(char variable, intbit_n)

Descripcidon:  Analiza el bit n-ésimo de variable y devuelve un "0” o un “1” segln corresponda.
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Convertidor Decimal a Binario
Nombre: dec2bin(int decimal, char *binary)

Descripcidon:  Convierte un decimal a binario.

Convertidor Binario a Decimal para datos de 10 bits
Nombre: byte2char10(char HIGH, char LOW)

Descripcidon:  Convierte de binario a decimal los datos de 10 bits con signo
MSB LSB

S| 27| 28|27 28| 28| 20 | 2F 222" |2 | X | X | X | X | X

MSb LSb MSb LSb

Convertidor Binario a Decimal para datos de 12 bits
Nombre: byte2char12(char HIGH, char LOW)

Descripcidon:  Convierte de binario a decimal los datos de 12 bits con signo
MSB LSB

s [ 2|20 2% | 28| 27| 28| 2° 2122|127 [ 2] x| X | X

MSb LSb MSh LSb

Convertidor Binario a Decimal para datos del convertidor AD 10 bits (sin signo justif. a la derecha)
Nombre: byte2char10AD(char HIGH, char LOW)

Descripcién:  Convierte de binario a decimal los datos provenientes del convertidor A/D de 10 bits
(sin signo justificado a la derecha)

MSB ) LSB
XX [ X | x| x| x |22 2282222 22| 2|2
MShb LSh MShb LSh
Retardo
Nombre: __delayus(unsigned int td)

Descripcidon:  Funcién retardo en us.

12C - Inicio
Nombre: i2c_Start(void)

Descripcidon:  Envia la condicion de inicio
Se asegura que el bus de DATA esté en alto generando la condicion de inicio de
transmisién de datos I12C.
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12C - Finalizacion
Nombre: i2c_Stop(void)

Descripcidon:  Envia la condiciéon de finalizacidn de la comunicacién 12C
DATA bajo-alto mientras el reloj (clock) esta alto.

12C — Envio de un byte
Nombre: i2c_SendByte(unsigned char byte)

Descripcidon:  Envia un byte al esclavo 12C
Retorna TRUE si hay error.

12C — Envio de Direccion
Nombre: i2c_SendAddress(unsigned char address, unsigned char rw)

Descripcidon:  Envia una direccion de esclavo al bus de datos y si se va a escribir o leer
Direccién de 7-bit (Isb ignorado).

12C — Leer Reconocimiento
Nombre: i2c_ReadAcknowledge(void)

Descripcion:  Lectura del Acknowledge del bus de datos.

12C — Leer Byte
Nombre: i2c_ReadByte(void)

Descripcidon:  Lee un byte desde el esclavo
Retorna el byte o un 12C_ERROR de haber un error en el bus.

12C - Esperar por la liberacion de la linea reloj (SCL)
Nombre: i2c_WaitForSCL(void)

Descripcidon:  Espera por la liberacidon de la linea de reloj por parte de los esclavos de menor
prioridad.
Retorna TRUE si el SCL no fue liberado luego de un periodo de time out.
Retorna FALSE si el SCL fue liberado.

12C — Adquisicion de datos desde la proteccion de la bateria
Nombre: getl2Cdata(charMAddr)

Descripcidon:  Lee una direccion de memoria de la proteccion de la bateria. Tiene incorporada la
direccidn I12C de este esclavo.

Rutina de Interrupcion
Nombre: interrupt_service(void)

Descripcidon:  Esta funcion es llamada periédicamente por la interrupciéon temporal e incluye las
rutinas de relevo de datos desde los periféricos, via 12C y analdgica.

Informacién adicional acerca de estas funciones, asi como el cddigo fuente del firmware pueden
encontrarse en el DVD adjunto a este trabajo.
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9.2 Montaje Final

Luego de concluido el trabajo presentado en las secciones anteriores, habiendo relevado las
caracteristicas funcionales de los distintos componentes a utilizar, se procede a la integracion de los
mismos en una plaqueta final. El disefio completo no pudo ser probado debido a diversos aspectos; los
problemas con el TPS63000 anteriormente mencionados, la falta de fondos y el corto plazos para
poder construirla.

Dimensionalmente el PCB se basa en el modelo del satélite disefiado para las simulaciones térmicas,
ver Figura 108, por tanto la dimensione de esta es de 92mm x 98mm.
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Figura 123. Esquematico completo del sistema basico

Para una primera aproximacion a la version final para su puesta en érbita, se buscéd disefiar el PCB con
la minima cantidad de componentes. Esto implica, no colocar redundancia, utilizar tan solo 2 capas de
cobre, no utilizar todos los ADC del microprocesador y limitar la cantidad de érdenes a ejecutar.

Los disefios presentados en las secciones anteriores respecto al MPPT, regulador, puertos, sensores de
temperatura, etc., fueron interconectados en un mismo circuito impreso. Lo nuevo que se presenta en
este PCB es:

e  Multiplexor del MPPT

e latch

e Microprocesador

e Amplificador operacional

e Electrdnica pasiva
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Figura 124. Circuito impreso completo del sistema basico. (a) En azul la capa inferior siendo el plano de 3.3V de
alimentacion de SGE. (b) En rojo la capa superior siendo el plano de tierra. (c) Vista del conexionado sin los
planos tanto inferior como superior.

Tal como fue disefiado el PCB, cuenta con un 50% de superficie libre aproximada (ver Figura 124), para
la colocacién de mas electrdnica y pistas. Esto fue logrado teniendo en cuenta una premisa basica,
reducir lo mas posible el tamafio del PCB no solo en la ubicacidn de los componentes sino también en
la eleccidn del tamafio de los mismos.

Respecto al ancho de las pistas se tomaron tamaios de 0.2, 0.23 y 0.3 mm. Estos tamafos fueron

regidos por los anchos de las patas de los integrados y de las posibilidades de fabricar el PCB bajo
condiciones no profesionales.
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Se estima que es posible colocar redundancia y la electrénica periférica a esta, si al PCB se le agrega
dos capas internas mas. Ya que hay suficiente superficie para colocar la electrdnica y las dos capas
mas, se crearia espacio para las nuevas pistas. La fabricacién del PCB de forma automatica brinda la
posibilidad de reducir ain mas el grosor de las pistas.

La Figura 125 muestra un modelo en tres dimensiones del sistema integrado en un mismo PCB basado
en la Figura 123.

a) b)

Figura 125. Modelo 3D de la plaqueta con el montaje final a) Anverso, b) Reverso

9.2.1 Estimacion de la masa total

Dado que una de las principales restricciones de disefio, radicaba en la masa total del prototipo, se
detalla a continuacién la masa de cada médulo disefiado.

En la Tabla 22 se muestran las densidades de masa por unidad de area, para las celdas solares, el PCB,
asi como la masa individual de éstos y de cada celda de Li-lon.

Tabla 22. Masa de bateria, celda solar y PCB para montaje final.
Densidad (g/cm”2) Area(cm”2) Masa (g)

Celda Li-lon 33,0
Celda Solar 0,086 30,2 2,6
PCB (1 capa) 0,205 90,2 18,5

Habiendo medido las masas de cada médulo y teniendo la densidad del material del PCB se estimaron
las masas de la electrdnica de éstos (Tabla 23).

Tabla 23. Masa de cada mddulo con PCB y sin PCB.

Mddulos \ Masa con PCB (g) Largo (cm) Ancho(cm) ‘ Area (cm”2) = Masa sin PCB (g)
MPPT 2 2,6 2,6 6,8 0,62
Reg. 3.3 2 3,2 2,6 8,3 0,30
Proteccién Bateria 3 5,0 2,0 10,0 0,95
Sensor Temperatura 1 2,6 1,5 3,9 0,20
Puerto 3 3,6 2,5 9,0 1,16
Sensor corriente 2 3,0 2,5 7,5 0,46
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Estimadas las masas de cada mddulo se puede dar una aproximacidon de la masa total del SGE
completo, con las baterias, los paneles y el PCB. (Ver Tabla 24)
Se consideraron dos casos: el SGE sin redundancia y con redundancia, en ambos casos se esta por

debajo del limite estipulado en la seccion 5.1.

Tabla 24. Masa total del PCB con electrdnica, con y sin redundancia.

Cantidad de moédulos Masa (g)
4 Puertos 4,63
2 Reg.3.3 0,59
1 MPPT 0,62
2 Protecciones Bateria 1,90
Latch + Mux + Amp. Op + Micro 1,50
PCB (9,2cm x 9,8¢cm) 18,46
2 Baterias 66,00
10 Celdas Solares 25,95
Total sin redundancia 119,66
Total con redundancia 122,37

Para la redundancia se duplicaron los dos Reg. 3.3, el MPPT y el grupo Latch + Mux + Amp. Op. + Micro.
Tener en cuenta que el PCB utilizado para las medidas fue de una capa y el PCB que se utilizara se
estima serd de cuatro capas. Cada mddulo llevaba sus extensores al momento de pesarlos, sin
embargo estos no estaran en su totalidad en el PCB final. Por tanto se considera una buena

aproximacién la masa estimada del SGE final.
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10 TRABAJO A FUTURO

A continuacion se presenta un listado de recomendaciones y consejos a tener en cuenta para trabajos
futuros que contintden lo aqui expuesto.

No pretenden ser mas que ideas o ayudas. No ofician de reglas a seguir, éstas son producto de
experiencias y errores cometidos.

10.1 Referente a P-SAT

IMPRESCINDIBLE

Continuar el trabajo con el PIC16F887 o buscar otra alternativa.

Ensayo conjunto del algoritmo de MPPT en el micro con el hardware del MPPT con
distancias reducidas.

Ensayo completo del regulador de corriente y del hardware del MPPT (cuidando las
distancias entre los componentes para un TPS63000).

OTROS ASPECTOS RELEVANTES

Balance Energético mas detallado (una vez que se comience el disefio de los demas
madulos).

Baliza de arranque.

Pin de “Remove Before Flight”.

Pin de eyeccién del P-POD.

Fabricacion del sistema completo en un PCB.

Reducir aiin mas el tamafio de los componentes.

Realizar la fabricacién de los PCB con instrumentos adecuados, adquiriendo el equipamiento
apropiado, o en su defecto encargar su fabricacion.

Tener muy en cuenta las recomendaciones del fabricante a la hora del disefio del PCB para
los circuitos integrados.

Ahondar y perfeccionar el estudio térmico del satélite, no solo para la parte eléctrica
funcional sino también para la parte estructural.

Estudiar el comportamiento estructural y el andlisis de diferentes distribuciones de los
maddulos dentro del satélite.

Realizar montajes de celdas solares en salas blancas o salas limpias.

Definir protocolo de comunicacion entre los médulos basados en 12C.

10.2 Referente al proyecto Lai

Definir las areas de trabajo tomando como ejemplo casos de éxito de otros CubeSats.
Disponer de grupos dentro del proyecto Lai, segun el area de trabajo con un docente idéneo
en la misma.

Disponer de apoyo econdmico suficiente para un emprendimiento de estas caracteristicas.
Buscar mecanismos de importacién y exoneraciéon impositiva agiles, acorde al tiempo de
duracidén de un proyecto de final de carrera.

Impartir cursos de disefio y fabricacion de PCB avanzados, asi como de soldadura.

Adquirir una estacidn de soldadura completa.
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11 CONCLUSIONES

El presente trabajo tuvo como objetivo la creacidon de un prototipo funcional, que sentara las bases
gue permitan al corto-mediano plazo la implementacion del médulo de gestion de energia listo para su
utilizacion en el espacio.

Se traté de realizar el disefio teniendo como premisas la modularizacion y la posibilidad de modificar y
escalar el disefio de forma simple. De esta forma se busca obtener un prototipo que cumpla con los
requerimientos necesarios para ser puesto en érbita en el menor nimero de iteraciones.

Al no ser posible la fabricacién de una plaqueta con todos los mddulos integrados y con la electrdnica
periférica, no se realizd un ensayo general de ésta. Por lo tanto en la prdctica no se pudo probar
fehacientemente que el sistema entregue 1W a los demds mddulos, pese a que modularmente si se
logro.

El sistema de proteccidon contra Latch-up, cortocircuitos y sobrecargas, los cuales se ubican en los
puertos funciond correctamente. De todos modos no se pudieron incluir en estas pruebas las
funcionalidades correspondientes al microprocesador por los problemas encontrados en el desarrollo
del firmware.

El disefio modular, en el cual se priorizé la reduccion de los mddulos, y el disefio final mostraron que es
posible construir en un PCB de 92x98mm de 4 capas, el sistema de gestidon de energia. Respecto a su
masa, también requisito de disefio, se estima que su totalidad, incluyendo la redundancia, baterias y
paneles solares, sea menor a 130g cumpliéndose con este requisito.

Muchas de las funcionalidades que se deseaba integrar al disefio (redundancia, remove before flight,
entre otras), no pudieron serlo, por restricciones de tiempo, fondos y también por extensos tramites
que involucraron la adquisicién del hardware necesario.

Cabe destacar que la realizacion de proyectos de este tipo requiere no solo de un sélido apoyo técnico,
sino también de una base econdmica que permita no sélo la compra de componentes que cumplan
con los estdndares necesarios para operar en el espacio exterior, sino también la creacién de
instalaciones con las condiciones y equipamiento necesarios para poder ensayar los dispositivos. Lo
gue garantiza su correcto funcionamiento en las condiciones extremas para los que son disefiados y
que por lo tanto terminan justificando su costo.

Para finalizar, el presente disefio estd lejos de ser perfecto y seran necesarias modificaciones en
futuros proyectos, pero creemos que es simplemente el primer intento y que sin duda servira como
semilla para tener en relativamente poco tiempo el primer satélite uruguayo en drbita.
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GLOSARIO

Albedo Relacion, expresada en porcentaje, de la radiacién que cualquier
superficie refleja sobre la radiacién que incide sobre la misma.

AU Astronomic Unit

BOL Begin Of Life

C Capacidad de la Bateria

Cal Poly California Poly technic State University

Carga Util, Carga Cientifica

Aparatos, materiales, personas, etc., transportadas por una nave aérea o
espacial y que no son parte de ésta

Checksum Suma de verificacidon, es una forma de control de redundancia, una
medida muy simple para proteger la integridad de datos, verificando que
no sean corruptos.

CPU Central Processing Unit - Unidad Central de Procesamiento

Cuerpo Gris Modelo de un cuerpo cuyo valor de emisividad es constante para todas

las longitudes de onda, siempre menor que 1 (que es la emisividad de un
cuerpo negro). La Ley de Kirchhoff indica que en equilibrio
termodinamico, la emisividad es igual a la absorbancia, de manera que
este objeto, que no es capaz de absorber toda la radiacién incidente,
también emite menos energia que un cuerpo negro ideal.

Cuerpo Negro

Objeto tedrico o ideal que absorbe toda la luz y toda la energia radiante
gue incide sobre él.

DTU Danmarks Tekniske Universitet

EOL End Of Life

ESR Equivalent Series Resistor - Resistor Serie Equivalente

FB Feed Back - Realimentacién

G/Go/Gs Constante Solar (1371 W/m2)

Hill Climbing Es un algoritmo iterativo que comienza con una solucion arbitraria a un
problema, a continuacién, intenta encontrar una mejor solucion
incremental cambiando un solo elemento de la solucidon. Si el cambio
produce una mejor solucidn, un cambio gradual se hace a la nueva
solucidn, repitiendo hasta que ya no mas mejoras se pueden encontrar.

HPTM High Power Transmit Mode

12C I2C es un bus de comunicaciones en serie. Su nombre viene de Inter-
Integrated Circuit (Circuitos Inter-Integrados)

ISR Interrupt Service Routine - Rutina de Atencidn a Interrupciones

Jp Intensidad de Radiacion Térmica que incide sobra la nave

Latch UP Tipo particular de cortocircuito que puede ocurrir cuando una particula
de alta energia impacta en un circuito eléctrico

LCB Limitacion de Corriente en la Bateria

LDO Low-Drop Out - Baja Pérdida

LEO Low Earth Orbit

Li-lon Litio lon

Li-Pol / Lipo Litio polimero

LPTM Low Power Transmit Mode

LTB Limitacion de Tensidn por la Bateria

LV Launch Vehicule - Vehiculo de Lanzamiento

MPPT Maximum Power Point Tracking

NiCd Niquel-Cadmio
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NiMH Niquel Metal Hidruro

Payload Carga Util

PCB Printed Circuit Board

PLUME Picosatellite of Leicester University Micrometeoroid Experiment

P-POD Poly Picosatellite Orbital Deployer

PSU Power System Unit

PWM Pulse-width modulation - Modulacién por ancho de pulso

RBF Remove Before Flight

RE Radio de la Tierra (6384.4 km)

RF Radio Frecuencia

RNA Red Neuronal Artificial

Rorb Radio de la Orbita

Rrad Radio del area radiante

RTD Resistance Temperature Detector - Detectores de temperatura resistivos
son sensores de temperatura basados en la variacion de la resistencia de
un conductor con la temperatura.

SCL I2C Clock Line - Linea de Reloj I2C

SCM Sistema de Comunicaciones

SCP Sistema de Control Principal

SDA I2C Data Line - Linea de Datos I>C

SEL Single Event Latch-UP

SEU Single Event Upset

SGE Sistema de Gestién de Energia

SMD Surface Mounted Device - Dispositivo de Montaje Superficial

SPA Sistema de Posicionamiento Activo

Termistor Semiconductor que varia el valor de su resistencia eléctrica en funcion de
la temperatura, su nombre proviene de Thermally sensitive resistor
(Resistor sensible a la temperatura en inglés).

a Absorbancia

€ Emisividad o Emitancia
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1 ANEXOS

Los anexos aqui presentados son a modo informativo, ofician de guias simples sin profundizar en
demasia en conceptos ni calculos.

1.1 Convertidores DC-DC

Un convertidor DC-DC es un circuito electrénico que transforma un nivel de tensién continua, en otro
superior o inferior. Generalmente son utilizados en sistemas alimentados con baterias, dado que son
capaces de entregar una tensién regulada a pesar de que la tensién de la bateria fluctie por su
reduccion en el nivel de carga.

Existen varias arquitecturas de convertidores DC-DC, de las que se destacan los convertidores lineales
y los basados en conmutacion.

Los convertidores lineales solo pueden generar tensiones menores a las de entrada, son ineficientes
cuando la diferencia entre la tensién de entrada y salida es grande y la corriente entregada es elevada.
Dado que la potencia que estos disipan en forma de calor es igual al producto entre la corriente de
salida y la caida de tensién entre entrada y salida, por lo que no son recomendables en aplicaciones
con consumos elevados.

Los convertidores DC-DC conmutados ofrecen tres ventajas principales con respecto a los lineales.
Primero, la eficiencia de los conmutados puede ser mucho mayor que los lineales. Segundo, dado que
una menor energia es disipada en la conversidn, pueden utilizarse componentes mds pequeios sin
requerirse un control térmico. Tercero, como se vera a continuacion, la energia acumulada en el
inductor de un convertidor conmutado puede ser transformada en tensiones mayores a la de entrada
(convertidor boost), negativas (inversor) o menores (convertidor buck).

Dadas las ventajas de los convertidores conmutados, surge la pregunta de en qué casos puede
utilizarse uno lineal. Los convertidores lineales generan menos ruido y su simplicidad puede a veces
ofrecer una solucidn mas barata.

Existen sin duda, desventajas en los convertidores (reguladores) conmutados. Estos pueden ser
ruidosos y requieren un manejo de la energia en la forma de un lazo de control. Afortunadamente, la
solucidn a estos problemas de control es implementada en los circuitos integrados de los reguladores
conmutados modernos.

1.1.1 Principios de Funcionamiento de los Convertidores Conmutados

Los convertidores DC-DC estan formados basicamente por una llave (en forma de transistor MQOS), un
inductor y un diodo, para transferir energia desde la entrada a la salida del circuito. La ventaja de
utilizar un inductor radica en el hecho de que se puede almacenar energia en dicho componente,
mientras que los reguladores lineales utilizan una caida de tensién resistiva para regular la tensién de
salida, perdiendo potencia en forma de calor. El inductor en un regulador conmutado almacena la
energia que puede ser recuperada en la fase de descarga del ciclo de conmutacidn. Esto resulta en un
disefo que disipa menos calor y por lo tanto presenta una eficiencia muy superior.

Los tres componentes basicos del circuito de conmutacidon pueden ser conectados para formar
distintas topologias de conversion. A continuacidon se describirdn dos posibles arquitecturas, el
convertidor buck y el boost.
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1.1.1.1 Convertidor Buck

La estructura basica de un convertidor buck (step-down) se detalla en la Figura 126, este tipo de
convertidor produce una tension DC de salida inferior a la tensién de entrada.

VIN o Vourt

+

1

Figura 126. Diagrama de conexion de un convertidor Buck.

La operacién basica del convertidor buck es bastante simple, se utiliza un inductor y dos llaves
(usualmente un transistor y un diodo) que controlan al inductor. Este alterna la conexidn entre la
conexién del inductor a la fuente de tensidon de entrada para almacenar energia en el inductor y
descargarlo en la carga.

Del andlisis del circuito se obtiene la siguiente ecuacion que vincula la tensidon de entrada y la tensién
de salida:

Yo _
(44) 2=D

Donde D corresponde con el ciclo de trabajo de conmutacion de la llave de conmutacion.

De esta ecuacidn se observa que la tensidn de salida varia linealmente con el ciclo de trabajo para una
determinada tensidn de entrada. Como el ciclo de trabajo no puede superar la unidad se cumple que
V, V.

1.1.1.2 Convertidor Boost

*ViN Vourt

11

Figura 127. Diagrama de conexidn de un convertidor Boost.

El principio en el que se basa el convertidor buck radica en la tendencia de los inductores a resistirse a
los cambios en la corriente. La Figura 127 muestra el esquema basico de un convertidor boost.

Al cerrar la llave, el inductor se carga almacenando energia. Cuando se abre la llave, el inductor actua
como una fuente de energia.

La tensidn que se obtiene a la salida durante la fase de descarga depende de la tasa de cambio en la
corriente por el inductor y no de la tensién de entrada, lo que permite obtener tensiones de salida
distintas a la de entrada.

La relacidn entre la tension de entrada y salida es:

v, 1
(45) 2 =—
Vi 1-D
Nuevamente D corresponde al ciclo de trabajo de conmutacién de la llave de carga y descarga del
inductor. Dado que el ciclo de trabajo estéa comprendido entre cero y la unidad, la tensidn de salida es
siempre superior a la tensién de entrada.
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1.2 Soporte para Ensayo de Celdas Solares

Para realizar el ensayo de las celdas solares se debié construir un soporte para las mismas, este
soporte debia cumplir tres grandes requerimientos:

¢ Vincular fisicamente el goniofotdmetro del laboratorio de fotométrica con las celdas.
¢ Vincular eléctricamente las celdas con los instrumentos de medida y entre ellas.
e Proteger las celdas contra dafios durante los ensayos.

Se realizaron dos soportes diferentes, con claras ventajas uno sobre el otro

1.2.1 Montaje 1

Materiales
e Cuadrado de acrilico transparente de 13x13x0.3 cm
Regleta eléctrica
Cable multifilar de 1Imm de diametro
20 arandelas de cartén
5 chapas estafiadas de 1.2x1x0.02cm
10 separadores plasticos con rosca de PCB
10 tuercas

Las roscas y los agujeros son de 3mm

Figura 128. Montaje 1 de las celdas solares vista 1
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Figura 129. Montaje 1 de las celdas solares vista 2

No se profundiza demasiado en este ensamblado por la cantidad de materiales utilizados, por la
complejidad del mismo y porque no es seguro para las celdas, por estar éstas suspendidas en el aire
apoyadas por 5 puntos.

Observe la Figura 128 y la Figura 129 para comprender el ensamblado del primer montaje

1.2.2 Montaje 2

Materiales

Cuadrado de acrilico transparente de 13x13x0.3 cm
placas de cobre (PCB) de 8x4cm

arandelas de goma

arandelas metalicas

8 tonillos

8 tuercas

contactos electicos

Regleta eléctrica

Cable de 1 mm de didmetro

e Estafio, flux y soldador

Las arandelas de goma son para sostener las celdas de forma suave y segura contra las placas e cobre y
asi poder hacer un buen contacto eléctrico.

La parte inferior de la celda es todo un contacto eléctrico (el polo negativo) es por ello que es mejor
usar una placa de cobre para conseguir, no solo un buen contacto eléctrico sino también eliminar
posibilidades de que se pueda quebrar la celda.

Observe la Figura 130 y Figura 131 para comprender el ensamblado del montaje.

Las ventajas del montaje 2 respecto al 1 son las siguientes

Mayor seguridad para la celda
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Figura 131. Montaje 2 de las celdas solares vista 2

e Mejor contacto eléctrico
e Suarmado es mas sencillo

Cada vez que se utilice el segundo montaje, las placas de cobre deben ser limpiadas con esponja o lana
de acero y luego lavadas con alcohol isopropilico.

Una alternativa es estafiar las placas de cobre cuidando que no se genere relieves tales que fuercen la
celda.
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1.2.3 Soporte entre el Montaje y el Goniofotometro

Para este montaje se utilizo:

1 tabla de 50x11x1.5cm aproximadamente
1 varilla roscada

4 tuercas

4 arandelas

Observar la Figura 132 para comprender su armado.

%5

P

Figura 132. Soporte y montaje 2 para las celdas solares y el goniofotometro

Comprender que este anexo solo quiere servir como guia orientativa. Muchas de las partes construidas
fueron improvisadas con el fin de abaratar costos y ahorrar tiempo.
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1.3 Obtencion de Componentes

Aspectos tenidos en cuenta a la hora de elegir un componente.

e Funcionalidad.

e Disponibilidad.

e Estado de produccién.

e Posibilidad de obtencién de muestras gratis.
e Tiempo de envio y tiempo burocraticos.

e Costos: propios, envio, aduaneros.

1.3.1 Microprocesador

Se adquirié el microprocesador en Tucuman Argentina junto con su kit de desarrollo (PICkit 2 Debug
Express) a un costo de USD 60.

1.3.2 Baterias

Las baterias se adquirieron en Probattery Argentina. Se tomd contacto con esta empresa gracias al
Simposio Argentino de Sistemas Embebidos 2010 al cual asistieron los integrantes del proyecto.
Se adquirieron cinco baterias de 1700mAh sin proteccion, a un costo de USD 17 cada una.

1.3.3 Paneles Solares

Las celdas solares son las 3G - 28%(de triple juntura) y se compraron a AZURSPACE en Alemania, a €
700, las 12 celdas con envio por FedEx y seguro de envio incluido.

Son las mismas celdas de uso espacial con la excepcidn que estas no pasaron los ensayos mecanicos,
por ende su costo es del 20% aproximadamente del precio real.

Se realizaron los tramites pertinentes en Aduana y el Ministerio de Economia con el fin de exonerar la
importacion de los impuestos nacionales.

1.3.4 Integrados

El 80% de los integrados, digase los primarios, fueron pedidos como muestras gratis para disminuir
costos. Las muestras de prueba de TEXAS INSTRUMENTS se obtuvieron gracias la empresa Argentina
Elko.

Las muestras de MAXIM y NATIONAL SEMICONDUCTOR se obtuvieron directamente de los fabricantes.

Una vez realizado la busqueda de componentes primarios, y realizado los disefios correspondientes
con estos, se continud con la lista de elementos pasivos y complementarios. Una vez completa la lista
de componentes a adquirir se procedié a realizar una lista de compra. Primero se estudio la posibilidad
de conseguirlos en nuestro pais lo cual fue inviable. Luego se pensd en Argentina pero tampoco alli
habia lo necesario. Por ultimo se decidid por la compra en el extranjero a un solo proveedor para
simplificar la compra.

Proveedores estudiados, Mouser, Farnell, RS y Digikey.

Se decidio realizar la lista de compra con Digikey porque tenia todo lo que se necesitaba. La lista de
compra llevé aproximadamente 2 meses con constantes correcciones, ya que cualquier error
conllevaba a aumentar los gastos.

En la Tabla 25 se brinda un listado de la electrénica adquirida.
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Tabla 25. Lista componentes adquiridos en Digikey

Cantidad Cddigo de parte ‘ Descripcion Precio en USD c/u  Precio en USD
1 5 WSLA-.08CT-ND RES .08 OHM 1/8W 1% 0805 SMD 0,82 4,10
2 10 RL12T.020JCT-ND RES .020 OHM 1/4W 5% 0805 SMD 0,36 3,61
3 3 WSLA-.04CT-ND RES .04 OHM 1/8W 1% 0805 SMD 1,02 3,06
4 10 P348KCCT-ND RES 348K OHM 1/8W 1% 0805 SMD 0,07 0,70
5 5 399-5768-1-ND CAP CER .33UF 25V X8L 0805 0,46 2,30
6 20 FDLL4148CT-ND DIODE HI CONDUCTANCE 100V LL-34 0,16 3,12
7 5 399-5739-1-ND CAP CER 3.3UF 25V X8L 1210 0,94 4,70
8 5 399-5733-1-ND CAP CER 1UF 25V X8L 1206 0,45 2,25
9 5 RMCF1/161KFRCT-ND RES 1K OHM 1/10W 1% 0603 SMD 0,04 0,20
10 10 P150HCT-ND RES 150 OHM 1/10W 1% 0603 SMD 0,04 0,40
11 10 RMCF1/164.7KFRCT-ND RES 4.7K OHM 1/10W 1% 0603 SMD 0,03 0,25
12 10 490-1494-1-ND CAP CER 1000PF 50V 10% X7R 0603 0,02 0,19
13 5 732-1233-1-ND INDUCTOR POWER 68UH 2.3A SMD 3,48 17,40
14 10 RMCF1/16150KJRCT-ND RES 150K OHM 1/10W 5% 0603 SMD 0,02 0,17
15 5 RMCF1/10549KFRDKR-ND | RES 549K OHM 1/8W 1% 0805 SMD 1,44 7,20
16 10 RMCF1/1033KJRCT-ND RES 33K OHM 1/8W 5% 0805 SMD 0,02 0,21
17 8 LLSD103ADICT-ND DIODE SCHOTTKY 40 400MW MINIMELF 0,61 4,88
18 5 DMP2130LDICT-ND MOSFET P-CH 20V 3A SOT23-3 0,58 2,90
19 10 RMCF1/8200KFRCT-ND RES 200K OHM 1/4W 1% 1206 SMD 0,04 0,44
20 10 311-1.18MFRCT-ND RES 1.18M OHM 1/4W 1% 1206 SMD 0,08 0,82
21 10 445-1593-1-ND CAP CER 10UF 10V Y5V 1206 0,18 1,76
22 10 PCD2198CT-ND COIL CHOKE 1.8UH SHIELDED SMD 0,50 5,00
23 10 568-1179-1-ND DIODE SCHOTTKY 20V 1A SOD87 0,64 6,40
24 10 P1.5AJCT-ND RESISTOR 1.5 OHM 1/10W 1% 0603 0,40 4,00
25 10 P2.00MHCT-ND RESISTOR 2.00M OHM 1/10W 1% 0603 0,08 0,80
26 3 296-19641-1-ND IC BUCK-BOOST CONV ADJ 10-SON 4,50 13,50
27 5 296-9686-5-ND IC REGULATING PWM 16-SOIC 1,18 5,90
28 10 296-1697-1-ND IC QUAD 2-INPUT AND GATE 14-SOIC 0,47 4,70
29 5 WSLA-.20CT-ND RES .20 OHM 1/8W 1% 0805 SMD 0,82 4,10
30 10 399-5735-1-ND CAP CER 4.7UF 10V X8L 1206 1,01 10,06
31 5 HVF2512T5003FEBK-ND RES 500K OHM 1W 1% 2512 3,68 18,40
32 3 MAX1627ESA+-ND IC DC/DC CTRLR STPDWN ADJ 8-SOIC 5,22 15,66
33 20 490-1719-6-ND CAP CER 22UF 6.3V 20% X5R 0805 0,70 14,04
34 5 IRF7324PBFDKR-ND HEX/MOS P-CHAN DUAL 20V 9A 850IC 3,23 16,15
35 5 LM4250CM-ND IC OP AMP PROGRAM 8-SOIC 1,33 6,65
36 10 296-22341-1-ND IC SNGL INVERTER GATE SOT23-5 0,79 7,90
37 10 WSLG-.07CT-ND RES .07 OHM 1W 1% 2512 SMD 0,95 9,52
38 10 PCC2216CT-ND CAP CERAMIC 1.8PF 25V COG 0402 0,32 3,24
39 10 399-3298-1-ND CAP CERAMIC 15UF 10V X5R 1210 0,78 7,82
40 2 PIC16F887-1/PT-ND IC PIC MCU FLASH 8KX14 44TQFP 2,84 5,68
41 3 WM17131-ND CONN USB RT ANG RECPT TYPE B WHT 1,39 4,17
42 3 AE9923-ND CONN USB RTANG FMALE TYPE A PCB 0,98 2,94
43 50 P1.00MHCT-ND RES 1.00M OHM 1/10W 1% 0603 SMD 0,02 0,75
44 50 P10KGCT-ND RES 10K OHM 1/10W 5% 0603 SMD 0,01 0,52
45 5 P1.1KDBCT-ND RES 1.1K OHM 1/10W .1% 0603 SMD 0,54 2,70
46 5 P22KDBCT-ND RES 22K OHM 1/10W .1% 0603 SMD 0,54 2,70
47 10 478-4985-1-ND CAP CER 1.8PF 100V NPO 0603 0,22 2,20
48 25 P2.0KDACT-ND RES 2.0K OHM 1/8W .1% 0805 SMD 0,54 13,50
49 100 490-1575-1-ND CAP CER .1UF 25V Y5V 0603 0,01 1,05
50 100 490-1512-1-ND CAP CER 10000PF 50V 10% X7R 0603 0,01 1,01
51 10 478-3685-1-ND CAP CERM 2.0PF 100V NPO 0603 0,22 2,20
52 50 P100GCT-ND RES 100 OHM 1/10W 5% 0603 SMD 0,01 0,52
53 10 445-1418-1-ND CAP CER .10UF 100V X7R 10% 0805 0,17 1,65
54 10 445-4043-1-ND CAP CER 10UF 10V X7R 10% 1206 0,35 3,52
55 10 P442KFCT-ND RES 442K OHM 1/4W 1% 1206 SMD 0,10 1,00
(Total ______ [IFEIGEE

Todos los tramites ante Aduana y demas entes, fueron realizados bajo nuestra autoria con el fin de
disminuir gastos y aumentar la velocidad de los mismos.
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1.4 Sensor de Corriente MAX1627

Este integrado fue tenido en cuenta en el disefio al punto tal de fabricar un PCB para su ensayo. Luego
de repensar el disefio del SGE ve vio que no era necesaria la utilizacidén de este.

El MAX1627 es un “Step Down” de alta eficiencia con rangos de corriente entre 1ImA y 2A. La tensién
maxima de entrada es 16.5V, y puede entregar 12.5W inclusive.

Notar la diferencia entre el MAX1626 y el MAX1627 en la Figura 133, este ultimo permite ajustar la
tensién se salida por medio de su conector de FB a través de un divisor resistivo en su salida, muy
similar al TPS63000.

[ EXT | REF
AV 1.5 f\_\ ERROR
MAXT626 COMPARATOR
MAXTE27 | MINIMUR ON-TIME — OUT
ONE-SHOT
Q TRIC ¥ |-
- (FB
Q TRIG A9 "
MINIMUM OFF-TIME| | i <Pl >R3 |
ONE-SHOT o
— 351
T
Q L SHODN
5 R —
W+
CLRRENT-SENSE e
COMPARATOR

(] MAX1627 ONLY
--= MAX1626 ONLY

Figura 133. Arquitectura interna del MAX1626 y MAX1627

El calculo de componentes es brindado por el fabricante.

Para ajustar la tensidn a la salida al valor deseado, 3.3V, se utilizan las resistencias R1 y R2 de la Figura
134. Teniendo en cuenta que la tensidn de referencia para comparar es 1.3V y que R2 debe estar entre
200K y 10K para lograr corriente por FB no superiores a 50nA, es que se utilizan R3 = 446K y R3 = 200K.

Para Rsens se toma en cuenta la menor tensidn a detectar por en CS que es de 85mV, la tensidn de
referencia y la corriente maxima de salida en nuestro caso 900mA como aproximacion. Con estos
datos y la ecuacién brindada por el fabricante se determina Rsens = 0.0700hm.
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En forma resumida se presentan los valores calculados en la Tabla 26, los cuales son los aproximados
que se utilizan en la Figura 135

INPUT
N T £ a e | L c5
FHELOWER T SWELOLER T | T oan
Vs
MAX]M g RsENSE
MAX1627 0150
NC.—] out cs 0
»—] sHon - 4 E PLOGE-LE\JEL MOSFET
REF aunan AT
c4£ cho i
L J‘ LOW-ESR

L1: SUMIDA CDRH125-220
D1: NIHON NSQO3A03
Cr2 U1: MOTOROLA MMSF3P0ZHD

Figura 134. Configuracion tipica cedida por el fabricante del MAX1627.

Tabla 26 Valore de componentes calculados

Resistencias

Rsens =72,65m
R2 =446k
R3 =200k

Condensadores

Ciny Cout =26u

Schottky

Transistor

MOSFET P-CH 20V 3A

Los valores utilizados difieren por cuestiones de disponibilidad a la hora de la compra.

[ :
o N

:

Figura 135. Esquematico disefiado en base a la configuracion tipica para el MAX1627
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El encapsulado utilizado para el MAX1627 es el SO-8. Apreciable en la Figura 136 y Figura 137.

Figura 136. Cirquito impreso disefiado listo para fabricar de la implementacidn tipica del MAX1627 brindada por
el fabricante

Figura 137. Circuito fabricado con implementacién tipica del MAX1627 brindada por el fabricante.

Para el ensayo se ingresé una tension variable en el conector de entrada entre 4V y 10V logrando a la
salida una tensidon constante de 3.3V aproximadamente. Rectificando su correcto funcionamiento en
este aspecto.

141



Desarrollo del Sistema de Gestién de Energia para un Satélite

1.5 Soldadura del TPS63000

Para realizar la soldadura de este componente no se contd ni con una estacién de soldadura ni con los
métodos adecuados para el mismo. Por tanto aqui se describirdn métodos alternativos de soldadura y
la forma de verificacion.

El encapsulado es el SON-10, los pad no se extienden mas alla de la propia superficie del encapsulado
como se observa en la Figura 138.

Figura 138. Parte de inferior del TPS63000.

Las dimensiones son aproximadamente 3mm de lado, y los pad de 0.23mm de ancho como se observa
en la Figura 139.

Example Stencil Design

4x0,26 | 4%
: —| | [=—2x0,27 g
* e 0,5 |=—

4%0.68— —=| 441,05 |~—

I |

10x0.,8 —| 10023

Figura 139. Plano de la huella (footprint) para el PCB del TPS63000.

Con extremos cuidados se realizé el PCB debido al ancho de los pad. Obligando a repetir el proceso por
lo delicado de este.

142



Desarrollo del Sistema de Gestion de Energia para un Satélite

1.5.1 Métodos de Soldado

Se recomienda limpiar el PCB con lana de acero, luego con alcohol isopropilico y estaiar todo el PCB
(recordar utilizar flux previo al soldado) y retirar el excedente de estaiio con malla desoldante.

A la hora de realizar la soldadura, los problemas presentados fueron: colocar en su correcta posicion el
integrado, mantenerlo firme en su lugar durante la soldadura, soldarlo y verificar la soldadura.

1.5.2 Ubicacion del integrado en su posicion

Para esta tarea primeramente se vertia una pequefa gota de flux (resina de pino disuelta en alcohol
isopropilico). Luego de vertida la gota se esperaba a que se evaporara parte del alcohol para que el flux
oficiara de adhesivo primario.

Una vez preparada la superficie con el flux se posicionaba el integrado con una pinza brusela (Ver
Figura 140) de punta fina y un mondadientes para ayudarse.

Para verificar la correcta posicién se utilizé un cuenta-hilos como muestra la Figura 140.

Figura 140. Detalle del cuenta-hilo y la pinza brusela.
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1.5.3 Retencion del integrado durante la soldadura

Para retener el integrado a soldar se utilizé un palillo de madera, el cual fue cortado de forma
longitudinal en su punta como se observa en la Figura 141 y la Figura 142.

Figura 142. Palillo sosteniendo integrado y punta de soldador fina.
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1.5.4 Soldado

Colocando firme el integrado en su lugar se procedid a soldar. Para la soldadura se manufacturd una
punta para soldador comparable a 0.23mm, con un alambre de cobre de 1.5mm de didmetro como se
observa en la Figura 141.

Luego de humedecer la zona con abundante flux se soldé inundando cada cara vertical del integrado
con estafio 63/37 de 0.5mm cerciorandose que el estafio humedece correctamente el integrado.

Por ultimo se retira el estafio excedente con malla desoldante.

1.5.5 Verificacion de la Soldadura

Para la verificacidn de la soldadura se utilizaron dos métodos los cuales se complementan.

El primero de ellos y el mas simple es la verificacion por continuidad a través de un ohmimetro.

Si bien el método anterior es simple el tamafio de los pad complica el acceso de uno de los contactos
del instrumento de medida (utilizando un alfiler se facilita el acceso).

Para confirmar que el integrado estaba correctamente solado se tomaron radiografias odontolégicas a
un PCB con el TPS63000 desoldado (ver Figura 143) y al PCB con el TPS63000 soldado (ver Figura 144).
Ambas radiografias fueron realizadas con la misma placa radioldgica y con el mismo tiempo de
exposicién y revelado, asegurandose de esta manera que ambas pueden ser comparadas.

Figura 143. Radiografia del PCB con el TPS63000 desoldado.
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Figura 144. Radiografia del PCB con el TPS63000 soldado.

Las partes blancas de la radiografia corresponden a zonas de mayor densidad o mayor acumulacién
vertical de material en el PCB.

En la Figura 145 se tiene la region del TPS63000 de ambas radiografias aumentadas. Notar el pad
marcado, en b) se presentan tonos mas blanco que en la misma regién en a). Por tanto se puede decir
que alli existe soldadura.

a)
Figura 145. a) Aumento de la radiografia del PCB con el TPS63000 desoldado. b) Aumento de la radiografia del
PCB con el TPS63000 soldado.

Con este método se puede afirmar si el integrado esta soldado exitosamente, siempre y cuando no se
presenten casos particulares no estudiados aqui, como son las burbujas.

Si a este método primario se le suma programas de tratamiento de imagenes y equipos radiograficos
industriales se puede recabar datos acerca de la rigidez mecanica de las soldaduras.
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1.6 Arreglo experimental para ensayo del LM20

El ensayo del sensor de corriente se realizé incrementando su temperatura calentandolo a través de
un bafio de agua. Para medir la temperatura y relevar la curva se colocéd una temocupla encima del
chip para tener una medida precisa. Para ello se fijé con cinta aisladora la uniéon bimetalica de esta
ultima (ver Figura 146 (a)) y se empaquetd el circuito de prueba con film adherente de PVC como
puede verse en la Figura 146 (b),

Figura 146. a) Circuito de prueba con termocupla, b) Circuito de prueba cubierto con film adherente de PVC

Luego procedid a alimentarse el circuito con una bateria de Litio polimero para realizar el ensayo en
cuestion (Figura 147).

Figura 147. Arreglo experimental previo al ensayo
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1.7 Estructura del DVD adjunto

BALANCE ENERGETICO
Caddigo
Potencia Paneles
Potencia Paneles (Peor Caso)
[Files]

DISENO GRAFICO

« Caratula.png

- % Caratula.psd

-« Logo PSAT Final.png

- % Logo PSAT Final.psd
DOCUMENTACION

L~ Documentacion P-SAT.pdf
HARDWARE

-+ Censado

-+ Config

- . Library

-+ Micro

- - MPPT

- - Mux Latch

- - Prot Bat

- . Puerto

- - Reg

L . Zeus
HOJAS DE DATOS
PDFs IEEE
PIC 16F887

- - Firmware COMPLETO Modularizado

- - Firmware CubeSat con 12C

- - Firmware CubeSat PWM e [2C

-+ Firmware 12C

-+ Firmware PWM

L . LIBRERIAS

SIMULACION TERMICA

-+ Imagenes

- - Modelado Térmico

- . Pruebas Complejas

- - Pruebas Tutorial

L Videos
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Desarrollo del Sistema de Gestion
de Energia para un Satélite

La puesta en orbita de un satélite demanda mucho esfuerzo tanto
de recursos humanos como econoémicos. La provision de energia
eléctrica en un sistema de estas caracteristicas es fundamental.
Una falla en el sistema energético resulta necesariamente en la
pérdida del satélite. Es por ello que la fiabilidad del elemento a
poner en Orbita queda mayoritariamente definida por la capacidad
de tener una gestion segura y eficiente de las fuentes de energia a
utilizar por éste. Motivados en que el satélite opere correctamente
y por el mayor tiempo posible en el espacio se plantea el siguiente
trabajo. Bajo el titulo “Desarrollo del sistema de gestion de energia
para un satélite” se busca analizar la problematica de gestionar la
energia de un satélite con el afan de sacar el mayor provecho de la
inversion de su puesta en orbita.

Este trabajo de investigacion conforma una experiencia pionera a
nivel nacional: el desarrollo del primer mddulo, del primer satélite
experimental del Uruguay.
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