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Disefio y construccion de un satélite enlatado
Design and construction of a can-sized satellite
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Resumen

En este documento, se describen los diversos subsistemas que conforman un satélite enlatado o CanSat, ademas de una
revision detallada de las consideraciones mas relevantes en los respectivos subsistemas para su construccion. Adicionalmente,
se ofrece una vision integral de los CanSats como herramienta educativa en el campo de la ingenieria.
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Abstract

In this paper the subsystems of a can-sized satellite or CanSat are described, a detailed revision for the design process of
every system is included and finally, a propose for the use of CanSats as engineering teaching tool is presented.

Keywords: Satellite, can-sized, CanSat.

1. Introduccién

En este trabajo se describe el proceso de disefio y
fabricacién de un satélite enlatado que cumple con los
requerimientos del concurso lberoamericano de satélites
enlatados 2023, organizado por el programa espacial
universitario (PEU).

Un satélite enlatado, conocido como CanSat, es un
dispositivo que simula los diferentes subsistemas de un satélite
real en un volumen aproximado al de una lata de refresco. Por
lo general, las misiones de estos pequefios satélites consisten
en ser elevados a una altitud de cientos de metros o unos pocos
kilémetros para luego llevar a cabo su mision correspondiente.

Estos dispositivos se emplean principalmente en entornos
educativos, con el prop6sito de familiarizar a estudiantes que
cursan carreras relacionadas con la robdtica espacial. Esto se
logra a través de la simulacion de tareas similares a las que se
realizan en situaciones reales, pero en una escala reducida.

El concurso lberoamericano de Satélites Enlatados en su
edicion 2023 consisti6 en incorporar los siguientes
subsistemas: potencia eléctrica, procesamiento, mecénico y
telemetria. A un encapsulado en forma de prisma cilindrico con
un diametro de minimo 9¢c m y maximo 10 cm con una altura
minima de 20cm y maxima de 22 cm. Ademas del satélite
enlatado CanSat, por sus siglas en inglés, el concurso establece
la necesidad de una estacion terrena encargada de monitorear,

*Autor para correspondencia: alexis.ortiz@lasallistas.org.mx

recopilar, procesar y presentar los datos transmitidos por el
satélite.

La dinamica del concurso es la siguiente: el satélite es
elevado dentro de la troposfera a una altura de 400m y
posteriormente liberado en caida libre. Durante todo el proceso
de elevacion y caida, el satélite debe recopilar y transmitir
informacién de la presion, temperatura, orientacion y
aceleracion. A partir de estos datos el subsistema de
procesamiento debe estimar la velocidad instantanea y altura
méaxima lograda por el satélite.

Por otro lado, el subsistema mecénico debe estar formado
por dos etapas o cargas, como se ilustra en la Figura 1, la carga
primaria debe ser de una altura de 18 cm y debe alojar los
componentes electronicos necesarios para la recopilacion y
transmision de los datos antes descritos, ademas de un par de
mecanismos que permitan mantener a salvo a la tripulacion, un
pequefio huevo de gallina, el primer mecanismo debe cumplir
la funcidn de amortiguar los impactos sufridos por la carga
primaria al caer mientras que el segundo mecanismo,
denominado mecanismo de autogiro, debe ser capaz de entrar
en accién cuando el satélite, en caida libre, alcance una altura
de 250 m y frenar la caida del satélite. La carga secundaria
debe tener una altura de 4 cm y se debe desacoplar en el
momento en que el sistema de autogiro entre en accion. Esta
carga secundaria también debe contener toda la
instrumentacion necesaria para permitirle, a la etapa primaria,
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identificar la posicién relativa de una con respecto a la otra.
Después del aterrizaje el satélite debe seguir transmitiendo la
informacién recopilada por al menos 15 segundos, junto con la
posicion relativa de la etapa dos respecto a la posicién de la
etapa uno.

10 cm (mox)
Corga secundaria.

Corga primaria

/

Figura 1: Dimensiones y distribucion del satélite enlatado.

2. Subsistema de Telemetria

2.1. Sensores

Para la medicion de la presion, temperatura, aceleracién y
orientacion se decidi6 utilizar el médulo GY-87, el cual ya se
encuentra instrumentado e implementado para trabajar con
sistemas digitales TTL de manera directa, utilizando tanto los
estandares SPI o 12C, para nuestro caso en particular se utiliza
el protocolo 12C, en la Figura 2 ilustra el médulo y se muestran
sus especificaciones técnicas basicas.

{Opcion 3
hceleromello +248164q

Brjula digital 12§ 6 a 4800 microT 2217
GY-87 |Barbmetro Vv 00 - 1100 hPa +- 1hPa o 69 | $155
Giroscopio 250,500, 1000, 2000/ S
emperatura -40 2 85C £0.5°C

Figura 2: Caracteristicas del sensor GY-87

Para el requerimiento de la auto localizacion de las distintas
etapas del satélite, se incorpord el modulo GPS Neo-6m V2 en
cada una de las etapas del satélite. Se selecciond este modelo de
GPS debido a su bajo peso y reducido costo, aunque las
dimensiones son un poco mayores, en comparacion con otros
modelos. La comunicacion con el sistema de procesamiento es
a través del protocolo RS232 con niveles de voltaje TTL 0 3.3V,
dependiendo del voltaje de alimentacion del moédulo. En la
Figura 3 se ilustra el mddulo junto con una comparativa con
otro modelo de GPS.

GPs

Modelo Peso Costo  Dimensiones Velocidad de trans Voltaje
Neo-6mV2  6g 516600  23x30mm 9600 bps 35V
PA16165 8.5g 5500.00 16x16x5.2 mm 9600 bps 3.3~4.3v

Figura 3: Caracteristicas del GPS

2.1. Telecomunicacion

Cada etapa del satélite cuenta con un mddulo de
radiofrecuencia LoRa RYLR998 (REYAX, s.f.), como el
mostrado en la Figura 4, al igual que la estacion terrena. De
esta forma se establece una comunicacion bidireccional entre
cada una de las etapas del satélite y la estacion terrena. Cabe
mencionar que para las necesidades del concurso la

comunicacion bidireccional no es necesaria, pues basta con
que cada etapa envie sus datos a la estacién terrena, por lo
tanto, se implementa una comunicacion serial simplex usando
el protocolo RS232 con niveles de voltaje TTL en el software
de control.

ltem Min. Typical Max. Unit
VDD Power supply 18 33 36 Vv
RF Qutput power range -20 22 dBm
Filter insertion loss 1 2 3 dB
RF Sensitivity -129 dBm
RF Input level 10 dBm
Frequency range 820 868/915 960 MHz
Frequency accuracy £10 ppm

Figura 4: Médulo de telemetria LoRa RYLR998

3. Subsistema de Procesamiento

El subsistema de procesamiento consiste en un sistema
embebido Raspberry Pi Pico, la cual ofrece 2 Puertos de
comunicacién 12C y 2 UART completamente independientes
(Raspberry Pi, s.f.). De esta manera la unidad de medicién
inercial, IMU GY-87, utiliza uno de los puertos 12C, mientras
que los modulos de GPS y radiofrecuencia utilizan un puerto
serial cada uno. Se opt6 por esta opcion sobre otros sistemas
embebidos de dimensiones y peso similares ya que estos otros
solo cuentan con un puerto 12C y/o uno UART.

3.1. Estimacion de la altura

Con la finalidad de lograr una estimacién, mas confiable, de la
altura y el posicionamiento de las etapas del satélite se
implementdé un filtro de Kalman extendido para realizar la
fusion sensorial, primero de las mediciones del GPS y la unidad
inercial (Hao y Xu, 2018). Posteriormente este resultado se
refina nuevamente con la estimacién de la altura a partir de la
lectura del barémetro usando la ecuacion (2).

_Mgh
Py = Patme RT | (1)
RT P,
h= ——ln( y ) v
Mg Patm

De donde: P, es la lectura del sensor GY-87, Py, €5 la
presion atmosférica (101.3 kPa), M corresponde a la masa
molecular del aire (28.96 g/mol), g es la aceleracion
gravitacional (9.806 m/s?), h es la altura del satélite, R es la
constante del gas ideal (8.314 J/Kmol) y T es la temperatura
ambiente 293 K.

3.2. Estimacion de la velocidad

La velocidad del satélite es estimada a partir de las
mediciones de aceleracion del sensor GY-87 y un algoritmo de
integracion a largo plazo (Gilbert et al., 2010).
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Vo = Vg + @yt 3

Donde: V;, es la velocidad actual, V,,_; es la velocidad
anterior, a, corresponde a la lectura instantanea de Ila
aceleracion y At el tiempo entre cada lectura.

3.3. Algoritmos de medicién.

El proceso de inicializacion, configuracion y utilizacion de
los mddulos en las diferentes estaciones y cargas del satélite
son indicados en los correspondientes diagramas de flujo:
Carga primaria Figura 5, carga secundaria Figura 6 y estacion
terrena Figura 7.

Inicio }

Descargar
librerias para
GPS

Espera 30
segundos para
una correcta
inicializacion

Inicializacion de
UART y de 12C

Se mandan los
datos al modulo
terrestre

Toma de datos
de gps

¢Hay
Satélites?

\H[(“"II[J(II[HI
del programa

Figura 5: Diagrama de flujo del subsistema de control de la carga primaria.

4. Subsistema de Potencia Eléctrica

4.1. Fuente de alimentacion.

Dentro de las especificaciones de la competencia, se indica
que ambas etapas del satélite deben ser alimentadas por baterias
cuadradas de 9V. Para suministrar los 5Vcc necesarios para los
dispositivos digitales se emple6 un regulador LM7805
conectado directamente en a la bateria de 9Vcc como se ilustra
en la Figura 8.

4.2. Etapa de potencia

Como cualquier sistema de control digital requiere de una
etapa de potencia que reciba las sefiales, TTL, de salida del
sistema de procesamiento, Raspberry Pi Pico, y permita
alimentar a los actuadores encargados del proceso de
desacoplamiento de las etapas del satélite. La etapa de potencia
se implemento con un integrado L298 en su encapsulado DIP,
debido a la baja corriente, poco tiempo de alimentacion de los
actuadores y peso reducido, en comparacion con el encapsulado
Zip o multiwatt15.

Inicio

Descargar
librerias para
GPSy
giroscopio.

©

Figura 6: Diagrama de flujo del subsistema de control de la carga
secundaria.

Inicio '

Inicializacion de
UART

’

Figura 7: Diagrama de flujo de la lectura de datos en la estacion terrena

Espera 30
segundos para
una correcta
inicializacion

Inicializacion de
UART y de 12C

Se mandan los
datos al modulo
terrestre

Toma de datos
de giroscopio

Recibir datos
del modulo #

Recibir datos
del médulo #

-

'

Interrupcion
del programa

Guardar datos
segln la
direccién

4.3. Actuadores

Para producir los movimientos mecénicos de acople y
desacople de las cargas primaria y secundaria se implementd un
sistema de cerrojo actuado por un servomotor de corriente
directa de 6V a 20 RPM. Se opto por un servomecanismo de
baja velocidad y alto par ya que el movimiento de acople y
desacople es pequefio y sucede solo una vez por lo cual un
motor pequefio y de bajo consumo de potencia es ideal para esta
finalidad.

5. Integracion de sistemas electromecénicos

Todos los sistemas antes descritos interactiian entre si en los
procesos de adquisicion y procesamiento de la informacion
ademas de la generacion de las sefiales de control. En las figuras
8y 9 se ilustran la distribucion e interconexion de los diferentes
elementos eléctricos, electronicos y electromecanicos que
conforman a los tres subsistemas previamente descritos.
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Xbee S2Pro

Etapa de potencia

Motor CD

™ «
2

Raspberry PiZero 2W < Gy-e1

[m

Regulador de voltaje
= ’ I

Armenta1a Rasoern

Figura 8: Interconexion de elementos de la carga primaria.

Xbee S2Pro

Regulador de voltaje a3 la estacidn temena

entala Raspberry con

Bateria 8V
=

Raspberry Pi Pico

Figura 9: Interconexion de elementos de la carga secundaria.

6. Subsistema Mecanico

La carcaza o envolvente del satélite debe ser capaz frenar
y amortiguar el impacto final con la finalidad de proteger los
elementos internos del satélite, asi como su tripulacién, a su
vez el sistema de autogiro debe producir una reduccion
substancial de la velocidad de caida de la primera etapa. Para
ambos casos la velocidad limite y el tiempo de caida del
satélite son pardmetros de disefio indispensables.

6.1. Tiempo de caida y velocidad limite

Para un cuerpo con una masa mg de 500g, durante una
caida de 400m en la ciudad de México (h = 2.6km sobre el
nivel del mar) el peso del satélite w, estd definido por la
ecuacion de la gravitacion universal:

W = Gmpmg 4)
o (r+h)?

Donde, r es el radio de la tierra (6371km), G es la
constante de la gravitacion universal (6.67 x 1071 Nm?/
Kg?) y my es la masa de la tierra (5.972 x 10%* kg). Se
calcula un peso del satélite igual a 4.903N. Por otro lado, la
velocidad limite esta definida por el peso del objeto, la fuerza
de arrastre y la constante de proporcionalidad del objeto:

WS
V= |— 5
L= (5)
La constante de proporcionalidad del objeto, contenida en
la ecuacion 5, depende directamente de la forma del objeto y
la densidad del medio en el que se mueve:

k= M_ (6)
2

De donde: pyire €S la densidad del aire (0.92kg/m?), A
es el area del satélite perpendicular al vector de caida, es decir,
la base del cilindro que encapsula al satélite (0.007854m?)
finalmente & es el coeficiente de la forma del cilindro igual a
1.17 (Anderson, 2017). Substituyendo todos estos valores en
la ecuacion 5 se determina el valor de la constante de
proporcionalidad k = 4.224 x 10~3kg/m, usando este valor
en la ecuacion (5) se determina una velocidad limite de
34.07 m/s.

Para el tiempo de caida es necesario conocer la fuerza de
arrastre que se genera debido a la friccidn del cuerpo con el
aire, la cual esta expresada en funcion de la velocidad limite y
la constante de proporcionalidad por la siguiente expresion:

Fd = kVLz. (7)

La ecuacidn (7) define el valor final de la fuerza de arrastre
en funcion de la velocidad limite del cuerpo en caida, la misma
expresion puede ser utilizada para describir el cambio
dindmico de la fuerza de arrastre en funcion del cambio de la
velocidad del cuerpo, ya que k es una constante:

Fy(t) = kV ()2 8)

Aplicando la segunda ley de Newton se establece la
ecuacion que dinamica de la caida del satélite:

Z Fy =ma,
ma(t) = Fy(t) — Ws. ©)

De manera explicita la ecuacion (9) puede escribirse como:

ma(t) =kV(t)2—m-g. (10)

Haciendo la substitucion de a(t) = dV (t)/dt la ecuacion
(10) puede ser escrita en forma de una ecuacion integral:

VL t

f kif—”: f dt. (1)

Vo m — 9

La ecuacion (11) puede ser resuelta para t evaluando las
integrales de cada lado de manera independiente, obteniendo
la siguiente solucion:

=gl @)

Con w = V/V,, el modelo de la ecuacién (12) describe la
dindmica de la caida del satélite en funcién de una exponencial
la cual converge asintoticamente a la solucién real en un
tiempo infinito, por lo cual para cuestiones practicas se
considera que la solucién se obtiene cuando el cuerpo alcanza
el 90% de su velocidad final, es decir w = 0.9 y con esta
consideracién y la ecuacion (12) calculamos el tiempo que le
toma al satélite alcanzar su velocidad limite t = 5.104s.
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6.2. Auto giro

La finalidad del mecanismo de autogiro es frenar la caida
del satélite, reduciendo la fuerza del impacto con el suelo,
salvaguardando la estructura del satélite, asi como su contenido
y la tripulacién. Lo primero que se debe considerar al momento
de disefiar un sistema de autogiro con hélices es las dimensiones
y el nimero de estas. En este caso las dimensiones estan
restringidas por el tamafio del satélite, luego entonces de forma
arbitraria seleccionamos el radio de giro de las hélices R igual
al 10 cm, para determinar el nimero de hélices se emplea la
ecuacion (13) que describe el coeficiente de arrastre para un
sistema con hélices circulares, en funcion de los parametros de
las hélices y el medio donde actiian (Gessow y Meyers, 1952).

B L (13)
"~ 0.5pV2mR%

Cp, €s el coeficiente de arrastre que depende el perfil alar,
para un perfil ULM de baja velocidad Cp, = 1.1 [4], L es la
fuerza perpendicular al plano de giro de la hélice, V es la
velocidad del objeto, perpendicular a la hélice y p es la densidad
del aire (1.225 kg/m?3).

Considerando que el satélite tiene una masa de 0.5Kg la
fuerza con la que cae el satélite cae es de L = 49.05N, ademas
la velocidad terminal del satélite es de 34.07m/s y se busca
frenar esta caida con n hélices de R = 0.1m. Despejando de la
ecuacion (14) se puede obtener la siguiente expresion:

CDr

mg

V=n .
pACdr

(14)

De donde podemos calcular que con n = 2 se logra una
velocidad final de 7.61 m/s lo cual es una velocidad final
aceptable.

#38.9 mm

Figura 10: Sistema de auto giro.

6.3. Fabricacion y construccion

Para la envolvente de la carga primaria se decidid utilizar
PLA como material de impresién, es de 100 mm de didmetro
por 174 mm de alto con paredes de 5mm de espesor y se
encuentra dividido en dos partes:

En la parte superior son colocados los sistemas de
alimentacion y control sujetos a la pared divisora con el sistema
de amortiguamiento, mientras que los sistemas de
comunicacién y sensores van sujetos a un disco (disco superior)
que se inserta por medio de rieles, adicionalmente, se incorpora
un segundo disco (disco inferior) que tiene un agujero de 40

mm de didmetro en el centro para sujetar el sistema de autogiro,
como se ilustra en la Figura 8. En la parte inferior se coloca el
sistema de amortiguamiento, en este sistema se hace uso de
roscas para asegurar el compartimento donde va la tripulacion.
El espacio mide 80 mm de alto, mientras que los diametros se
adaptan a la pieza que conforma el sistema.

#A100 mm

17

Disco Inferior
Peso esperado: 30 gr

Disco Superior
Peso esperado: 10 gr

Carga primaria
Peso esperado: 190 gr

Figura 11: Envolvente de la carga primaria.

Dentro del compartimiento superior de la carga primaria se
acomodan los sistemas de alimentacion y control por debajo de
la linea amarilla marcada en la Figura 12, mientras que los
sistemas de sensores, comunicacién y desaceleracién se
encuentran por encima de la linea, dandole prioridad de espacio
al sistema de desaceleracion.

El sistema de desaceleracion consiste en un cilindro y
dentro se coloca el poste que sostiene las hélices, el cual se
despliega subiendo por un sistema de roscas, en la parte
superior del poste sobresale una “llave” que se encarga de girar
la tapa de la carga secundaria para su liberacion. Para que el
cilindro del sistema de autogiro se mantenga en su lugar se
apoya este de un par de discos que, a su vez, sostienen a los
componentes electrénicos.

=

&C),._

Disco inferior

—
=

Cilindro det Poste del

Compartimiento superior de
autogiro

a carga primaria (corte AA') autogiro

/L-\.h .

Tapa de la carga 2

. ~

Carga secundaria

Disco de la carga 2

Figura 12: Integracion de la carga primaria y secundaria.

La estacion terrena debe ser capaz de recibir, procesar y
almacenar toda la informacién provista por ambas cargas del
satélite, ademas de que de be contar con una interfaz gréfica de
usuario que le permita visualizar al usuario toda esta
informacidn de forma ergonémica y funcional. Nuestra estacién
terrena consiste en un sistema de comunicacion Lora conectada
al puerto serie de una Laptop en la cual se ejecuta una GUI
generada en C# ilustrada en la Figura 13.

7. Conclusiones

El satélite descrito en este trabajo cumple con los
requerimientos de la competencia, sin embargo, durante las
pruebas de campo y la prueba final en accién se identificaron
areas de mejora. En particular, se observé que el sistema de auto
giro es demasiado pesado y complejo, sistemas mas simples,
como hélices de membrana con un marco de madera, pueden
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ayudar a reducir el peso sin que esto tenga un efecto negativo
en la fuerza de arrastre.

Distance and orientation to secondary load.

(distance m)

(orientation)

Figura 13: GUI de la estacion terrena.

Por otro lado, el mecanismo de cerrojo implementado para
lograr el acoplamiento y desacoplamiento de las cargas requiere
de un servomotor de CD que solo se utiliza 1 vez para producir
un giro de maximo 120°, por lo cual un mecanismo utilizando
un actuador lineal podria simplificar el sistema, reducir peso y
disminuir la corriente demandada a la bateria.

Se espera que este proyecto funcione como un apoyo a la
educacion para transmitir a los estudiantes el funcionamiento
de los sistemas espaciales. Ademas de ser una fuente de
inspiracion en las areas STEM para nuevas generaciones.
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