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ABSTRACT

Near space, spanning the altitude range between 20 and 100 km, remains an
underexplored domain despite the increasing interest in space research. This region
holds immense potential for advancing atmospheric physics, biology, environmental
sciences, and other related fields. While the Low Earth Orbit (LEO) of nanosatelli-
tes fails to provide the required precision for these studies and conventional aircraft
rarely reach such altitudes, High-Altitude Balloons (HABs) emerge as a promising
alternative. HABs operate at lower altitudes compared to nanosatellites, enabling
exploration of critical areas of scientific interest, including the troposphere, tropo-

pause, and stratosphere, while also offering more payload capacity.

This thesis primarily centers around the design of an EPS specifically optimized
for short-duration missions typically lasting a few hours. Recognizing the critical
role of the EPS in the overall functionality and effectiveness of other systems, this
study applies the V-model methodology, following the project life cycle outlined in
the NASA Systems Engineering Handbook. The EPS development life cycle encom-
passes phases such as needs/constraints analysis, system requirements identification,
architecture definition, design and implementation, system integration and testing,

system verification and validation, culminating in the operation phase.

This project is based on a systematic methodology and takes advantage of
affordable commercial electronic components and open-source software, aiming to
provide a low-cost solution. Relevant information, including laboratory tests, sche-
matics, and algorithms, has been developed and documented, and made available in
a GitHub repository. This not only offers an economical solution but also encourages
collaboration and knowledge sharing within the scientific community. TThe results
obtained, including circuit schematics, PCB designs, and programming logic flow
charts, can enhance research capabilities in the Near-Space region and facilitate

future scientific investigations.
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Capitulo 1

INTRODUCCION

1.1. Planteamiento del problema

Los High Altitude Balloon (HAB) se perfilan como herramientas efectivas y de
bajo costo para instituciones que dan sus primeros pasos en la exploracion espacial.
Fabricados cominmente con materiales econdmicos como el latex, estos globos
permiten simular condiciones espaciales en misiones de corta duracién, general-
mente de unas pocas horas [1]. Es crucial destacar que los HAB representan una
opcidn inicial y asequible. A medida que las instituciones educativas avanzan en sus

investigaciones, pueden acceder a plataformas mds sofisticadas y especializadas.

En los Estados Unidos, instituciones como The National Weather Service, en con-
junto con la National Oceanic and Atmospheric Administration (NOAA), lanzan
diariamente multiples HABs con el propésito de obtener informacién atmosférica
[2], [3]. Ademas, en el &mbito cientifico, especialmente en astronomia, se han utili-
zado para experimentos como BOOMERanG, destinado a mapear el fondo césmico
de microondas (CMB) desde el Polo Sur. Asimismo, en 2017, 52 equipos de 30
estados diferentes colaboraron para el lanzamiento masivo de HABs y obtener ima-

genes en tiempo real y de alta calidad durante el eclipse solar total del 21 de agosto

[4].

El desarrollo tecnolégico en torno a los HABs es activo, incluso con disefios des-
tinados a ser utilizados mds alld de nuestro planeta, como el caso del VAB-X, un

modelo propuesto para estudiar imdgenes mediante vuelos sostenidos en la atmos-
fera de Venus [5].

Actualmente, la NASA lidera el desarrollo de tecnologia para globos cientificos.
Durante mds de 30 afios, el NASA Balloon Program ha proporcionado plataformas
de globos para investigaciones cientificas y tecnoldgicas, logrando descubrimientos
significativos que han contribuido a nuestro entendimiento de la Tierra, el sistema

solar y el universo.



Los HAB permiten realizar experimentos cientificos en la estratosfera, aproxima-
damente a una altura de 30 km sobre la superficie terrestre, representando una
oportunidad valiosa para paises de Latinoamérica que ain no han incursionado en
la exploracion espacial, como es el caso de El Salvador [6]. A diferencia de los
proyectos con cohetes y nanosatélites, los HAB son mds asequibles, convirtiéndolos

en una opcion prometedora [4].

La necesidad de un sistema eléctrico de potencia (EPS, por sus siglas en inglés
Electrical Power System) eficiente y confiable es critica para garantizar el funciona-

miento de los instrumentos a bordo.

Un EPS se encarga de proveer, almacenar, acondicionar, controlar y distribuir la
potencia eléctrica necesaria. Su disefio implica considerar aspectos como la fuente
de energia, la capacidad de almacenamiento, el consumo, el voltaje, la corriente, la

proteccién y la regulacion.

Este proyecto de investigacion aborda el disefio y simulacién de un EPS adaptado
a las condiciones especificas de misiones de globos de gran altitud. Se toma como
referencia el estandar CubeSat, ampliamente utilizado en nanosatélites, con el ob-
jetivo de adaptar sus principios de funcionamiento. La implementacion eficiente de
sistemas basados en componentes Commercial off-the-shelf (COTS) y soluciones
probadas plantea desafios, como la falta de integraciéon optima y posibles conflic-
tos de interoperabilidad. En este contexto, se destaca la necesidad de desarrollar
un enfoque que permita una implementacion mds eficaz, acelerando el proceso de

desarrollo y reduciendo los riesgos asociados.

Este proyecto contribuye a la confiabilidad de futuras investigaciones y pruebas en
la estratosfera, y ocurre en el contexto de la misién StratoBalloon del Observatorio
Micro-Macro (OMM). Se adopta el modelo V como metodologia, debido a que
es el ciclo de proyectos aprobado por la NASA [7]. El proyecto se divide en las
siguientes etapas: definicion de requisitos, disefio conceptual, disefio detallado,

implementacion, verificacion, validacion y operacion.

Hasta la fecha actual, afio 2023, el registro de este tipo de proyectos en El Salvador
es escaso, con un enfoque predominantemente recreativo a nivel aficionado [8], a
excepcion de una publicacién en una conferencia centroamericana [9] por parte de
miembros del proyecto universitario al que pertenece esta tesis. Durante la biisqueda
bibliografica realizada, se ha constatado la ausencia de otras investigaciones sobre

sistemas de energia para HAB a nivel nacional y regional.



1.2. Motivacion del trabajo

La region de Near-Space, situada a altitudes comprendidas entre los 20 y 100 ki-
l6metros, alberga un vasto potencial para la investigacién en diversas disciplinas
cientificas, como la fisica atmosférica, la biologia y las ciencias ambientales. No
obstante, enfoques convencionales, tales como nanosatélites en Orbita terrestre baja
(LEO, por sus siglas en inglés Low Earth Orbit) y aeronaves tradicionales, se ven li-
mitados en su capacidad de explorar esta region. En este contexto, los HABs emergen

como una prometedora alternativa para llevar a cabo experimentos cientificos.

La realizacion de proyectos que involucran sondas HAB no solo conlleva un po-
tencial cientifico de relevancia, sino que también posee un significativo valor en
el 4mbito educativo. Esto se debe a que permite a los estudiantes participar en
actividades de investigacion, aplicar conocimientos tedricos mediante la préctica
y fortalecer su capacidad para abordar desafios multidisciplinarios. Ademads, estas
misiones brindan a las instituciones educativas la oportunidad de incursionar en el
sector aeroespacial, adquirir experiencia en el desarrollo de misiones espaciales y

establecer colaboraciones tanto a nivel nacional como internacional.

Bajo este panorama, en el Observatorio Micro Macro se desarrolla una misién de
globo metereoldgico, StratoBalloon, un desafio tecnoldgico a trabajar con un equipo

multidisciplinario estudiantil.

Dentro de los componentes electronicos que conforman una sonda HAB, el sistema
de energia o EPS, desempeiia un papel critico en el funcionamiento y la eficacia de

la mision espacial en su conjunto.

La relevancia y originalidad de este trabajo radica en el desarrollo del primer siste-
ma de energia de bajo costo destinado a sondas HAB en nuestro pais, con enfoque
particular a la misién StratoBalloon. A través de la utilizacién de componentes elec-
tronicos comerciales disponibles (COTS), la implementacion de software de codigo
abierto, simulaciones basadas en el modelo atmosférico GFS y el estdndar atmos-
férico ISA, la concepcidn de arquitecturas 16gicas y fisicas, listas de verificacion y
una exhaustiva documentacion, se consolida la propuesta de disefio del sistema EPS

en este proyecto de investigacion.



1.3. Objetivos de la investigacion

Objetivo General
Disenar un Sistema Eléctrico de Potencia (EPS) eficiente y confiable para misiones
de corta duracién en Globos de Gran Altitud (HAB), haciendo uso de componentes

electrénicos comerciales disponibles (COTS) y software de cddigo abierto.

Objetivos Especificos

1. Determinar las condiciones ambientales aproximadas que caracterizan las

misiones de HAB a la estratdsfera, a una altitud de 30 kilometros.

2. Establecer los requisitos eléctricos y energéticos necesarios para la mision,
teniendo en cuenta los sistemas de navegacion, telemetria y carga util de la

mision StratoBalloon.

3. Disefar tanto la arquitectura l6gica como la fisica del EPS, con el propdsito
de identificar y seleccionar los componentes electrénicos y baterias mds apro-
piados, considerando las condiciones de operacion especificas de las misiones
de HAB.

4. Elaborar un plan de pruebas completo destinado a la verificaciéon y valida-
cion del EPS de una sonda HAB, asegurando su correcto funcionamiento y

confiabilidad en el entorno de la mision.



1.4. Aspectos a considerar

Alcance

El alcance de la investigacion es disefiar un sistema de energia eléctrica eficiente y
confiable para misiones de corta duracién en High Altitude Balloons (HAB), que
pueda alcanzar una altura de 30 km sobre el nivel del mar. Se utilizardn componen-
tes Commercial Off-The-Shelf (COTS) y software libre para reducir los costos de

fabricacion y fomentar la colaboracién en la comunidad.

Limitaciones

1. Recursos limitados: La disponibilidad de materiales y los costos asociados a
las pruebas de laboratorio dependen de los fondos disponibles en el proyecto
StratoBalloon y del respaldo proporcionado por la Escuela de Ingenieria

Eléctrica.

2. Tiempo: el periodo para desarrollar el proyecto de investigacion es aproxima-
damente de 16 semanas, el uso de equipo o laboratorio esté sujeto a terceros,
lo cual podria incluso limitar el nimero de experimentos. De igual forma,
la importacién de componentes necesarios para las pruebas podria atrasar el

desarrollo de la investigacion.

3. Pruebas en laboratorio: Las pruebas que se realicen idealmente deben simular
las condiciones ambientales que se experimentarian en una sonda de HAB
en trayectoria hacia la estratdsfera. Es posible que sea dificil replicar estas
condiciones con precision en un laboratorio, o este no cuente con equipo

adecuado para realizarlas, lo que podria afectar los resultados obtenidos.

4. Simulaciones: Aunque el modelo Global Forecast System (GFS) desarro-
llado por la National Oceanic and Atmospheric Administration (NOAA) es
una referencia util para la obtencién de datos atmosféricos y simulacién de
trayectorias, es importante tener en cuenta que este modelo también tiene
limitaciones y puede no ser completamente preciso en todas las situaciones.

De igual forma, el modelo atmosférico ISA.



1.5. Ruta de la Tesis

El contenido de esta tesis se divide en ocho capitulos.

En el Capitulo 1, se introduce el tema de investigacion, se plantea el problema, se

establecen los objetivos, el alcance y las limitaciones.

En el Capitulo 2, se revisa el estado del arte de los sistemas eléctricos de potencia

(EPS) en la industria aeroespacial y las metodologias para su disefio.

En el Capitulo 3, se identifican las necesidades y restricciones que condicionan el
disefio de un EPS para BalloonSat, como las condiciones ambientales, el presupuesto
energético, y las limitaciones de masa y volumen. También se resumen los requisitos

que debe cumplir el sistema.

En el Capitulo 4, se define la arquitectura del EPS a nivel de bloques funcionales,
desde el nivel 0 hasta el nivel 2, especificando las entradas, salidas y funciones de

cada bloque.

En el Capitulo 5, se detalla el disefio e implementacion del sistema, describiendo los
componentes seleccionados y las capacidades desarrolladas para cada bloque. Se
abordan aspectos como el microcontrolador, el datalogger, 1a etapa de potencia, la
instrumentacion, las baterias, el cargador, la regulacion de voltaje y los dispositivos

de proteccion eléctrica.

En el Capitulo 6, se presenta la integracion de los sistemas, explicando como se
conectan los componentes entre si y como se realiza el control y la comunicacién
del sistema. También se describen las pruebas realizadas para verificar el correcto

funcionamiento del sistema integrado.
El Capitulo 7 consta de las listas de validacion y verificacion del sistema.

Finalmente, en el capitulo 8 se resumen los resultados de este trabajo de grado y se

ofrecen recomendaciones para futuros trabajos relacionados.



Capitulo 2

ANTECEDENTES

En el 4ambito de los globos de gran altitud, tres tipos principales destacan por su
uso extendido: los globos convencionales, los Zero-Pressure Balloons y los Super-
Pressure Balloons [10], [11].

Globos convencionales: suelen utilizar electrénica de linea de vision directa para
el mando y los datos, con duraciones de vuelo que oscilan entre unas horas y dias.

Comunmente hechos de latex.

Figura 2.1. High Altitude Balloon. Fuente: engineering.nd.edu

Zero-Pressure Balloons: Estos globos, con apertura en la parte inferior y conductos
abiertos en los lados, permiten la liberacion de gas y evitan el aumento de la presion
interna a medida que se elevan. Sin embargo, su duracién es limitada debido a
la pérdida gradual de gas causada por el ciclo dia/noche y las fluctuaciones de

temperatura.

Super-Pressure Balloons (ULDB): A diferencia de otros tipos de globos, en los
ULDB el gas no puede escapar y la presion interna aumenta a medida que el gas se
expande. Gracias a esta caracteristica, la pérdida de gas en los globos de superpresion
es minima, lo que les permite volar durante periodos de tiempo mds prolongados en
comparacion con los globos de presién cero.

Ambos tipos de globos no convencionales estdn hechos de polietileno, con un tamafio
comun de 40 millones de pies cubicos. Se inflan con helio y pueden alcanzar una
altitud de aproximadamente 120,000 pies, mds del doble de la altitud de los aviones

comerciales.
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Figura 2.3. Super-Pressure Balloon. Fuente: nasa.gov

Entre los logros més destacados se incluyen dos premios Nobel de Fisica, otorgados
en 1936 y 2006, por el descubrimiento de los rayos césmicos y el descubrimiento

de la acelerada expansion del universo, respectivamente [12].



2.1. Revision del Estado del Arte de Sistemas de Eléctricos de Potencia (EPS)

en aplicaciones de globos de gran altitud

Este trabajo se enfoca en el disefio y simulacién de un sistema eléctrico de potencia
(EPS) para misiones de corta duracién con globos de gran altitud, priorizando la

utilizacién de componentes electrénicos comerciales de bajo costo.

Al revisar la literatura, se observa la escasez de publicaciones directamente enfo-
cadas en EPS para misiones con globos de gran altitud (HAB). Destacan trabajos,
como el de la Universidad Sergio Arboleda en Colombia, que orienta el disefio de
EPS para Balloonsats y Cubesats [13]-[15], Estos trabajos se centran en modelos,
simulacién, experimentos y andlisis exhaustivos de los componentes de un sistema

de energia, abarcando celdas solares, baterias y convertidores DC-DC.

En las publicaciones, las aplicaciones de EPS estdn mayormente dirigidas a peque-
nos satélites, destacandose el estdindar CubeSat. Proyectos del Kyushu Institute of
Technology exhiben disefios que no solo cumplen con los requisitos de entrega de
potencia, sino que también orientan el EPS hacia la recoleccion de datos, como
voltaje, corriente y temperatura de baterias y paneles solares. El propdsito es que
esta informacion sea util para comparativas de rendimiento y diagndstico temprano
de fallas [16]. Asimismo, sobresale el proyecto Pycubed de la Universidad de Stan-
ford, conocido por su programacion totalmente en Python, su documentacién y la

utilizacién de componentes comerciales de bajo costo [17].

Por otro lado, existen también disefios de EPS en aplicaciones hibridas de glo-
bos de gran altitud con CubeSat, como el proyecto TASEC-Lab de la Universidad
Politécnica de Madrid. Este proyecto ejemplifica que los disefios con componentes
comerciales para nanosatélites son aplicables para misiones de HAB, aplicandose de
manera intercambiable. Ademds, el trabajo aborda factores ambientales relevantes
para las misiones hacia la estratdsfera, especialmente desde una perspectiva térmica
en cada una de las capas previas. Se destaca una mencién especial alrededor de
los 11 km debido a una importante tasa de transferencia de calor por conveccién
forzada. También se subraya la relevancia del control térmico pasivo con materia-
les como VDA, y se presentan pruebas ambientales en laboratorio, junto con un
disefio simplificado de EPS que prioriza el funcionamiento y limita la complejidad

innecesaria [18].

Otros trabajos relevantes, aunque no centrados especificamente en EPS como un

conjunto, abordan procesos relacionados. Destaca el trabajo de Eleazar Ramos
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en 2020, enfocado en la seleccion de baterias para nanosatélites segun densidad
energética, volumétrica y geometria [19]. Revisiones exhaustivas sobre tecnologia
de baterias para misiones pequeiias, como la de Vaclav Knap en 2020, abordan
criterios de seleccidn, incluida la historia de vuelo y aplicaciones previas, junto con
rigurosos procedimientos de pruebas para validar la seguridad de estas fuentes de
almacenamiento de energia [20]. Ademds, se encuentran estudios sobre el impacto
térmico en el rendimiento de las baterfas y la evolucién con nuevos modelos, aspectos
de alta relevancia para comprender las variables a controlar durante misiones en

ambientes extremos [21].

En resumen, la revision del estado del arte aporta modelos de arquitectura de EPS
para aplicaciones desde vehiculos eléctricos hasta nanosatélites, sin embargo, no se
encuentran trabajos completos sobre el disefio de sistemas de energia para globos
de gran altitud. Este vacio motiva el desarrollo de un EPS adaptado a las especificas
condiciones de estas misiones para contribuir al avance de futuras investigaciones

cientificas que hagan uso de estas plataformas.
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2.2. Metodologia para el Disefio de Sistemas de Eléctricos de Potencia (EPS)

En relacion a la metodologia a implementar en este trabajo, la NASA ha establecido
un ciclo de proyectos compuesto por siete fases, divididas en dos etapas fundamen-
tales: formulacién e implementacion. La formulacion abarca desde el estudio de
conceptos hasta la completacion tecnoldgica, mientras que la implementacion se
desarrolla desde el disefio final y fabricacion hasta el cierre del proyecto, pasando

por etapas cruciales como el ensamble, la integracion y las pruebas [7].

Ademads, el Modelo en V, ilustrado en la Fig. 2.4, ofrece una representacion clara y
coherente de esta metodologia, aplicable especificamente al desarrollo de sistemas
de energia para misiones de pequefios satélites [22]. Dada la compatibilidad de este
modelo con el enfoque de este trabajo, se considera prudente adoptarlo como una

metodologia con un historial probado en implementacion.

Necesidades y

Limitaciones Operacién

Validacion y
Verificacién del
Sistema

Requerimientos
del Sistema

Definicion de Integracion del
Arquitectura Sistema

Disefio e
Implementacién

Figura 2.4. Fases del modelo en V

Necesidades y Limitaciones

En esta etapa, se busca caracterizar el sistema en funcién de su contexto de apli-
cacién. Se identifican necesidades cruciales, como la resistencia a factores ambien-
tales y la gestion eficiente del presupuesto energético. Ademds, se consideran las
limitaciones especificas que el sistema debe abordar para adaptarse a las distintas

condiciones de cada mision.

11



Requerimientos del Sistema
En esta fase, se concretizan las necesidades y limitaciones en una tabla de re-
querimientos. Es fundamental que estos estén claramente descritos, debidamente

justificados y que cuenten con mecanismos de verificacién medibles.

Arquitectura

Durante esta etapa, abordamos el disefio del sistema con un enfoque Top-Down,
descomponiéndolo hasta alcanzar la minima unidad funcional. Esto nos proporciona
una comprension detallada de la conexién y funcién conjunta de cada parte, sirviendo
como base para las fases posteriores de integracion. En esta fase, se detallan las
entradas y salidas, tanto para el sistema en su vista mds general como para cada una

de sus subpartes.

Diseiio e Implementacion

En esta fase, transitamos del disefio funcional a la implementacion fisica. Aqui, se
realiza la seleccion de componentes en funcion de los requerimientos del sistema
y de la arquitectura establecida. Se detallan las conexiones fisicas a nivel de cada

componente, definidas en el nivel mds alto alcanzado en la arquitectura.

Integracion del Sistema
La fase de integraciéon comprende un proceso tanto a nivel de hardware como
de software, con el objetivo de materializar el disefio funcional propuesto en la

arquitectura.

Validacion y Verificacion del Sistema
En esta etapa, se define un plan de pruebas necesario para validar, a través de
mediciones, que los requerimientos previamente establecidos se hayan alcanzado

de manera efectiva.

Operacion
Esta fase representa el punto culminante, donde el sistema integrado, validado y

verificado, es puesto en funcionamiento en su entorno operativo.

12
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Capitulo 3

NECESIDADES Y LIMITACIONES

En este capitulo, se abordan las necesidades y limitaciones clave que deben conside-
rarse al disenar y simular un sistema de energia basado en componentes comerciales
para globos de gran altitud en ambiente estratosférico. Estas consideraciones son
fundamentales para asegurar un funcionamiento éptimo y eficiente del sistema en

el desafiante entorno estratosférico.

Comenzaremos explorando las condiciones ambientales especificas a las que
se enfrentard el sistema durante su operacion en la estratosfera. Estas condiciones
incluyen variaciones extremas de temperatura y presiones atmosféricas, entre otros
factores, que plantean desafios significativos en la seleccién y rendimiento de los

componentes utilizados.

Ademds, realizaremos un presupuesto energético del sistema para determinar
la cantidad de energia requerida para alimentar el subsistema de telemetria, navega-
cién y carga util. Este andlisis nos permitird establecer los requisitos de potencia y
energia que deben cumplirse, asi como identificar oportunidades para optimizar la

eficiencia energética y maximizar la autonomia del sistema.

Asimismo, examinaremos las limitaciones de masa y volumen a las que el
sistema estd sujeto. Es esencial disefiar un sistema que cumpla con los requisitos
establecidos segun el contexto de aplicacion, en este caso se evaluardn para la mision

StratoBalloon.

Adicionalmente, detallaremos de manera concisa las funciones del Sistema
de Energia (EPS) y los protocolos de comunicacion necesarios para la interconexion
con los demads subsistemas de la sonda de HAB. Esto permitird comprender de forma

integral el papel del EPS en el funcionamiento global del sistema.

Por ultimo, obtendremos una tabla resumen que recopilard los requerimien-
tos identificados en las secciones anteriores. Esta tabla ofrecerd una visién general
y clara de las necesidades y limitaciones del sistema de energia propuesto, asi como

los mecanismos de verificacion.



3.1. Condiciones ambientales

La operacion efectiva de un sistema de energia para globos de gran altitud en am-
biente estratosférico es fundamental para garantizar el éxito de la mision. Este logro
depende en gran medida de la comprension y abordaje adecuado de las condiciones

ambientales a las que estard expuesto.

La utilizacion de software de prediccion de trayectoria es una herramienta esencial
en misiones de High-Altitude Balloons (HAB), ya que nos permite estimar la zona
de aterrizaje, planificar la ruta de vuelo y definir el procedimiento de recuperacion.
Entre los programas mas cominmente utilizados para esta tarea se encuentran el
Cambridge University Spaceflight (CUSF) [23], Balloon Trajectory Forecasts de la
universidad de Wyoming [24] y Balloon Prediction [25]. Todos estos simuladores
han sido desarrollados basados en el modelo Global Forecast System (GFS) de la
NOAA [26].

De las alternativas disponibles, hemos decidido utilizar el simulador de la Univer-
sidad de Cambridge debido a que nos permite descargar directamente los datos en
formato CSV y proporciona informacion detallada de localizacién con marcas de

tiempo, que serd de gran utilidad para nuestro anlisis.

& Burst Calculator Lo
Payload Mass (g) Balloon Mass (g) Launch Site: Gustom
[2207 JAND - [Kaymont- 1500 v] Latitude/Longitude 13.553807977 1
Set With Map Save Location
AILIEN Launch altitude (m)
‘So‘gaol;jge( Burst Altitude (m) | san ‘ Target Ascent Rate (m/s) Launch Time (UTC) m
Launch Date: Jul v][2023
Burst Altitude: 30000 m AscentRate:  714mis Ascent Rate (m/s)
Time to Burst 70 min Neck Lift: 56659 BurstFloat Altitude (m)
Launch Volume: .98 m3 6981L 2465 3 Flight Profile:
Use Burst Calculator
Advanced || Use Values || Close Descent Rate (ms)
Prediction Type (info):
Run Prediction

Figura 3.1. Valores de entrada para simulador de trayectoria CUSF

llob: S
Balloon-Burst. s
T

A

Chirilagua, g
Elf€uco.

Figura 3.2. Prediccién realizada en CUSF visualizada en Google Earth
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Para mejorar nuestra comprension del comportamiento de variables clave como
temperatura y presion durante la misién, es fundamental incorporar el estindar
atmosférico ISA en nuestro andlisis. El software de CUSF nos ofrece datos de
latitud, longitud y altitud, junto con marcas de tiempo con un muestreo cada minuto,
lo que facilita la estimacion de la duracion total de la mision y las razones de cambio

en primer y segundo orden para cada variable.

Esta potente combinacién nos proporciona una perspectiva mas clara y precisa del
entorno atmosférico durante todo el vuelo, enriqueciendo significativamente nuestra

comprension de las condiciones ambientales y su evolucién en la mision.

Simulacién: Temperatura vs Tiempo Simulacién: Presion atmosférica vs Tiempo Simulacién: Altura vs Tiempo
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Figura 3.3. Variables atmosféricas simuladas para una mision de HAB hacia 30 km.

El desarrollo de célculos en Python desarrollado en trabajos previos [27] [28]
muestra como resultado un comportamiento critico (ver Fig.3.3). Las condiciones
extremas en la estratdsfera pueden alcanzar valores limites de -56.50°C y 1.20 % de
la presion atmosférica estdndar. En cuanto a las razones de cambio, se obtuvieron
valores maximos de -2.78°C por minuto y una pérdida de presion atmosférica de

4.74 % por minuto.

Coincidiendo con otros estudios, como el experimento TASEC-Lab [18], hemos
identificado una franja critica durante el ascenso, alrededor de la tropopausa a 11
km de altitud, con la mayor variacién térmica. Este punto es crucial para la seleccion

de componentes y la consideracion de sistemas de control térmico.
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3.2. Presupuesto energético

En esta seccion, desarrollaremos el presupuesto energético para determinar los

requisitos de energia de la misién StratoBallon. La misién se divide en tres subsis-

temas: telemetria, navegacion y carga util (cdmara RGB). Segtn simulaciones, se

estima un tiempo de vuelo promedio de 2 horas para la sonda StratoBalloon. Sin

embargo, por seguridad y proceso de recuperacion, se afiaden 4 horas adicionales,

donde solo se requerira la operacion continua de navegacion y telemetria.

El presupuesto energético, dividido por bus, se encuentra detallado en las Tablas 3.1

y 3.2.

Tabla 3.1. Cuadro de cargas para bus 3.3v

Descripcion Cantidad Susbsistema I[mA] P[W] t[h] E[Wh] Q [mAh]
MCU 1 1 unidad  Telemetria 93.00 0.31 6.00 1.84 558
LoRa I unidad  Telemetria 630.00 2.08 6.00 12.47 3780
MCU 2 1 unidad  Navegacion 61.00 020 6.00 1.21 366.00
GNSS 1 unidad  Navegaciéon  100.00 0.33 6.00 1.98 600.00
RTD 1 unidad  Navegaciéon  3.50 0.01 6.00 0.07 21.00
IMU 1 unidad  Navegacién  0.60 0.00 6.00 0.01 3.60
MCU 3 1 unidad  Carga util 70.00  0.23 2.00 0.46 140.00
Camara IR I unidad  Carga qtil 25.00 0.08 2.00 0.17 50.00

I Max. 983.10 5518.6

Tabla 3.2. Cuadro de cargas para bus 5.0v

Descripcion Cantidad Subsistema I[mA] P[W] t[h] E[Wh] Q [mAh]
RTC 1 unidad  Navegaciéon 0.30 0.00 6.00 0.01 1.80
Buzzer 1 unidad  Navegacion 24.00 0.12  6.00 0.72 144
Barémetro 1 unidad  Navegacion 0.00 0.00 6.00 0.00 0.00
MUX lunidad  Navegacion 100.00 0.50  6.00 3.00 600
Datalogger 1 1unidad Navegacién 6.00 0.03 6.00 0.18 36
Camara 1 unidad  Carga util 260.00 1.30 2.00 2.60 520
Datalogger 2 1 unidad  Carga util 12.00  0.06 2.00 0.12 24
I Max. 402.30 1325.8
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3.3. Limitaciones de Masa y Volumen

El disefo del EPS para la misién StratoBalloon se ve restringido por el contexto de la
tesis y la fase avanzada de la mision. Las dimensiones y materiales de la estructura
impresa ya han sido definidos [29]. Los componentes electronicos de los otros

subsistemas también han sido seleccionados, determinando el espacio disponible.

El médulo central (Fig. 3.4a) reserva dos niveles inferiores estratégicamente ubi-
cados para el EPS, separados por una distancia uniforme de 2.54 cm (Fig. 3.4b),

basada en las medidas detalladas en la Fig. 3.5.

Es importante destacar que el peso maximo asignado al EPS en esta mision es de

600 gramos.

(a) Vista 1 (b) Vista 2

Figura 3.4. Estructura de impresién 3D
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Figura 3.5. Dimensiones de PCB en [mm)]
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3.4. Resumen de requerimientos

El EPS cumple sus funciones principales durante la misién y permite la adquisicion

de datos para andlisis posteriores. A continuacion, se detallan los requerimientos
del EPS en la Tabla 3.3.

Tabla 3.3. Requerimientos del EPS

ID | Descripcion Justificaciéon Mecanismo de verificacion
R1 Resistencia al vacio térmico, | Resultados en simulaciones. | Ensayos en cdmara de va-
temperatura minima de has- cio térmico (Ver a detalle en
ta -56.50°C y 1.20 % de pre- Anexo A)
sién atmosférica.
R2 | El EPS debe proveer una li- | Bus de alimentacion. Medicién de V y L.
nea de alimentacién de 3.3 V
+ 1 % con una corriente mi-
nima de 983.1 mA + 1 %.
R3 | El EPS debe proveer una li- | Bus de alimentacion. Mediciénde V y L.
nea de alimentacién de 5.0 V
+ 1 % con una corriente mi-
nima de 402.30 mA = 1%
R4 | Nodebe exceder unamasade | Limitacion de masa. Medicién de masa.
600 g.
R5 | 2 PCB de 12x8 cm con 2.5 | Limitacion de espacio. Medicién de longitud.
cm de altura.
R6 | Registrode V [v] y I [mA]. | Funcién deseable. Ensayo de registro de datos.
R7 | Registrode T [°C] y P [atm]. | Funcién deseable. Ensayo de registro de datos.
R8 | Comunicacién I2C. Recep- | Integracion de subsistemas. | Ensayo de comunicacion.
ciéon desde Navegacion de
la sefial de control ON/OFF
de carga util. Transmision de
SoC a telemetria.
R9 | Control ON-OFF: carga ttil. | Ahorro de energia. Ensayo de control ON-OFF.
R10 | Interruptor RBF (Remove | Seguridad de la Misidn, util | Medicién de continuidad.
before flight, retirar antes del | para prevenir accidentes.
vuelo) para encendido y apa-
gado del EPS.
R11 | Cargador de baterias con | Carga del banco de baterias | Medicion de voltaje.

fuente de alimentaciéon VDC
externa

18
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Capitulo 4

DEFINICION DE ARQUITECTURA

En este capitulo, después de haber definido los requerimientos (Tabla 3.3), nos
adentramos en la fase de disefio del sistema. La creacién de una representacion
clara y significativa del sistema es de suma importancia en este proceso. Para
lograrlo, debemos considerar dos enfoques fundamentales ampliamente utilizados
en el campo de la ingenieria: el enfoque bottom-up (de abajo hacia arriba) y el

enfoque fop-down (de arriba hacia abajo) [30].

En el enfoque bottom-up, comenzamos con componentes bdsicos que se
ensamblan gradualmente para formar el sistema completo. Podemos pensar en esto
como la construccién de un automovil a partir de neumaticos, motor, chasis y otros
elementos fundamentales. Este enfoque nos insta a prestar atencién a los detalles
mientras construimos el sistema, manteniendo la simplicidad sin caer en niveles

excesivos de profundidad.

Por otro lado, el enfoque top-down nos invita a partir de una visién general
del sistema final. Dividimos este sistema en partes y subsistemas que trabajan en
conjunto para alcanzar el objetivo general. Este método nos permite mantener una
perspectiva amplia y clara, definiendo primero los componentes principales antes

de adentrarnos en los detalles mas finos.

Al aplicar estos enfoques, debemos recordar que nuestro objetivo es definir
un nivel base de funcionalidad. No debemos caer en la trampa de una profundizacién

excesiva que podria llevar a complicaciones innecesarias.

En nuestro proceso de disefio, ademds, evaluamos modelos previos y va-
loramos factores de innovacién y escalabilidad. Esta estrategia nos habilita para
edificar sobre conocimientos previos y estar preparados para futuras mejoras en el
sistema. Para los propdsitos de esta tesis, hemos optado por implementar el enfoque
Top-Down utilizando diagramas y tablas que muestran las entradas y salidas par

cada bloque funcional segun los niveles de profundidad.



4.1. Nivel 0

P, T del ambiente (R7)——p Bus 3.3 V (R2)—p
Sefial control ON/OFF (R9)———p ————Bus 5.0 V (R3)—p
EPS
Interruptor RBF (R10)——— ———SoC Telemetria (R8)—p
Fuente externa VDC (R11)———p ——Control ON/OFF (R9)—»

Figura 4.1. Diagrama funcional Nivel 0.

Tabla 4.1. Detalles de Nivel 0

Moédulo

Electrical Power System (EPS)

Entradas

- Presion atmosférica y temperatura ambiente.

- Sefiales de navegacion para control ON/OFF de carga qtil.
- Seiial de interruptor RBF (Remove before flight).

- Fuente externa VDC para el cargador de baterias.

Salidas

-Bus 3.3V + 1%, 1.5A (factor de seguridad 1.25)
-Bus 5.0V = 1 %, 0.6A factor de seguridad 1.25)
- Estado de carga de baterias (SoC)

- Control ON/OFF para carga util, 5V = 1 %

Funcionamiento

El sistema se activa mediante un interruptor RBF y se alimenta
con baterias de iones de litio 18650 recargadas por una fuente
externa de VDC. Recopila datos de voltaje, corriente, presion
atmosférica y temperatura ambiental, y proporciona dos buses
de alimentacién a 3.3 V y 5.0 V. Ademés, transmite el estado
de carga de las baterias (SoC) al subsistema de telemetria y
suministra energia a la carga qtil bajo el control del subsistema
de navegacion.
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4.2. Nivel 1

Fuente externa VDC (R11) P, T ambiental (R7)

1 (R6)-»

Instrumentacién

V (R6)»-|

Cargador I |
J Analégico 1 12¢
| —5.0 VDC. Analégico 2
Voltaje de carga
* .3 VDI

Microcontrolador

Seiial control ON/OFF (R9)—

Baterias Datalogger |«——UART—
SoC Telemetria (R8)}——
Voltaje de banco de baterias * .0 VDC_1 Digital 1
5.0 VDC i
' |
Protecciones Convertidor [—S50VDc—s-| Etapade N

eléctricas DC-DC potencia con ontrol ON/OFF (R9}——p»

Vin— | 33voc—p| MOSFET

Bus 3.3V (R2)

Bus 5.0 V (R3)
Interruptor RBF (R10)

Figura 4.2. Diagrama funcional Nivel 1.

Tabla 4.2. Detalles de Nivel 1, cargador.

Médulo Cargador
Entradas - Fuente externa VDC 5.0 V £ 1 %
Salidas - Voltaje de carga (4.2 v = 1 %) para baterias Li-ion 18650.

Funcionamiento El cargador recibe energia de una fuente externa de tension
constante (VDC). Su funcién principal es proporcionar una
salida de 4,2V + 1 % para cargar baterias de ion de litio 18650.
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Tabla 4.3. Detalles de Nivel 1, baterias.

Moédulo Baterias

Entradas - Voltaje de carga a 4,2V £ 1 %

Salidas - El voltaje de salida del banco de baterias se determina me-
diante una configuracién serie-paralelo de pilas con un voltaje
nominal de 3.6 V.

Funcionamiento EI banco de baterias tiene la funcién de entregar la potencia
eléctrica requerida por el EPS.

Tabla 4.4. Detalles de Nivel 1, protecciones eléctricas.

Moédulo Protecciones Eléctricas

Entradas - Voltaje del banco de baterias.
- Sefial de activacion de interruptor RBF.

Salidas - Voltaje de entrada para etapa de regulacion de voltaje.

Funcionamiento Consta de una proteccion tipo Remove before Flighte un inte-
rruptor de 4 polos para la desconexion de las pilas 18650.

Tabla 4.5. Detalles de Nivel 1, Convertidor DC-DC.

Moédulo Convertidor DC-DC

Entradas - Voltaje del banco de baterias.

Salidas -Bus 3.3V + 1%, 1.5A (factor de seguridad 1.25)
-Bus 5.0 V = 1%, 0.6A factor de seguridad 1.25)

Funcionamiento La etapa de convertidores DC-DC transforma el voltaje de las

pilas Li-ion 18650 del banco de baterias en dos buses de salida:
uno de 5,0V + 1 % que suministra al menos 983 mA y otro de
3,3V £ 1% con una capacidad minima de 402.30 mA. Estos
buses alimentan los subsistemas electrénicos y las cargas del
sistema.
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Tabla 4.6. Detalles de Nivel 1, etapa de potencia con MOSFET.

Moédulo Etapa de potencia con MOSFET

Entradas - Alimentacién 5,0V + 1 %
- Alimentacion 3,3V = 1 %
- Seiial digital de activacion de microcontrolador (Digital 1)

Salidas - Control de activacién ON/OFF a tension 5,0V = 1 %

Funcionamiento Activa o desactiva la fuente de alimentacion de la caerga util.

Tabla 4.7. Detalles de Nivel 1, microcontrolador.

Moédulo Microcontrolador

Entradas - Alimentacion 5,0V = 1 %
- Senal de activacion para control ON/OFF proveniente de
subsistema de Navegacion via [2C.
- Sefial analdgica 1 de etapa de instrumentacion.
- Sefial anal6gica 2 de etapa de instrumentacion.
- Comunicacién 12C de etapa de instrumentacion.

Salidas - Comunicacién UART con Datalogger.
- Seiial digital de activaciéon de microcontrolador (Digital 1)
- Estado de carga (SoC) para subsistema de Telemetria via [2C.

Funcionamiento El microcontrolador se alimenta con una tensién de 5,0 V+1 %.
Recibe lecturas analdgicas (1 y 2) de la etapa de instrumenta-
cion, asi como datos a través de la comunicacion I12C. Ademas,
recibe una sefial digital del subsistema de Navegacion, la cual
estd asociada a un control ON/OFF para la activacién de la
carga util.

En lo que respecta a las salidas, envia datos de registro al Da-
talogger a través de una conexién UART. Utiliza el pin Digital
1 para activar o desactivar la etapa de potencia que alimenta la
carga util. Finalmente, después de un procesamiento interno,
el microcontrolador calcula y transmite via I2C el estado de
carga (SoC) al subsistema de telemetria.
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Tabla 4.8. Detalles de Nivel 1, Datalogger.

Moédulo Datalogger

Entradas - Alimentacién 5,0V + 1 %
- Recepcion de datos via UART, provenientes del Microcontro-
lador.

Salidas - Registro de datos en MicroSD

Funcionamiento El datalogger alimentado a 5,0 V = 1 % recibe datos via UART
y los registra en una MicroSD.

Tabla 4.9. Detalles de Nivel 1, Instrumentacion.

Moédulo Instrumentacion

Entradas - Alimentaciéon 5,0V £ 1 %
- Alimentacion 3,3V = 1 %
- Presion atmosférica y emperatura ambiente.

Salidas - Senal analdgica 1
- Sefial analdgica 2
- Sefial via I2C

Funcionamiento La etapa de instrumentacién se alimenta con 5,0V £ 1% y
3,3V = 1%, y recibe sefiales analdgicas del entorno, como
temperatura y presion. Luego, traduce esta informacién am-
biental en sefiales digitales, asi también las medicidn eléctricas
dentro del mismo EPS como el voltaje y corriente del banco de
baterias.
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4.3. Nivel 2

5.0 vDC 5.0 VDC
Voltaje (R6) Corriente (R6)
l‘ Y Y A4
Medidor de Medidor de
voltaje corriente
L Analégico 1
Analégico 2—p
- 12C >
12C. >
[
i Sensor de
Barometro temperatura
A A A T
Presion (R7) Temperatura (R7)
5.0 VDC 5.0 VDC
| |

Figura 4.3. Diagrama funcional Nivel 2, Instrumentacion.

Tabla 4.10. Detalles de Nivel 1, Barémetro

Moédulo Barémetro

Entradas - Alimentacion 5,0V = 1 %
- Presion atmosférica

Salidas - Sefial via I2C

Funcionamiento El barémetro se alimenta con una tensién de 5,0V + 1 %.
Transforma la presién atmosférica en una sefial eléctrica, la
acondiciona y posteriormente transmite los datos a través de la
comunicacion 12C.
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Tabla 4.11. Detalles de Nivel 1, Sensor de temperatura

Moédulo Sensor de temperatura
Entradas - Alimentacién 5,0V + 1 %
- Temperatura ambiente
Salidas - Senal via I2C
Funcionamiento El sensor de temperatura se alimenta con una tensiénde 5,0 V+
1 %. Transforma la temperatura ambiente en una sefial eléctrica,
la acondiciona y posteriormente transmite los datos a través de
la comunicacion 12C.
Tabla 4.12. Detalles de Nivel 1, Medidor de voltaje
Moédulo Medidor de voltaje
Entradas - Alimentaciéon 5,0V £ 1 %
- Voltaje del banco de baterias
Salidas - Seiial anal6gica 2 - 10 bits.
Funcionamiento El ADC se alimenta con una tensién de 5,0 V + 1 %. Este posee
una resolucién de 10 bits.
Tabla 4.13. Detalles de Nivel 1, Medidor de corriente
Modulo Medidor de corriente
Entradas - Alimentacién 5,0V + 1 %
- Corriente de banco de baterias.
Salidas - Sefial analdgica 1.
Funcionamiento El medidor de corriente se alimenta con una tensién de 5,0 V =

1 %. Utilizando el Efecto Hall, genera una sefial de voltaje que
se presenta como Analdgica 1.
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Capitulo 5

DISENO E IMPLEMENTACION DEL SISTEMA

En este capitulo, una vez que hemos definido la arquitectura del sistema y alcanzado
un nivel funcional base que coincide con los componentes fisicos (consulte las
Figuras 4.2 y 4.3), nos sumergimos en la fase de diseio e implementacién. A partir
de la comprensién de las funciones esperadas en cada componente del sistema,
desarrollaremos el disefio de circuitos electronicos que, de manera coordinada,
logren llevar a cabo el trabajo requerido. En este proceso, debemos tener en cuenta
aspectos técnicos, asi como limitaciones en el mercado, como la disponibilidad,
los plazos de entrega y los costos. Por lo tanto, es responsabilidad del ingeniero

establecer un disefio coherente que cumpla con los requisitos.

Durante la seleccién de componentes, consideramos este proceso como una
evaluacion de valor, teniendo en cuenta la experiencia previa en trabajos anteriores.
Esto aumenta la probabilidad de éxito de la misidn, ya que estos componentes

cuentan con un historial de éxitos en misiones aeroespaciales.



S.1. Microcontrolador

sPara el control y procesamiento de datos en nuestro proyecto, hemos incorporado
un Arduino Nano. El Arduino Nano es una placa de desarrollo de tamaiio compacto
que funciona como un microcontrolador programable. Estd equipado con un micro-
controlador ATmega328P y ofrece una amplia variedad de pines de entrada/salida,
lo que facilita la conexién y control de sensores, actuadores y otros dispositivos
periféricos. El Arduino Nano es conocido por su versatilidad y su capacidad para
ejecutar programas personalizados, lo que lo convierte en una eleccién ideal para la
implementacién de 16gica y control en nuestro sistema. Ademds, su tamafio com-
pacto permite una integracion eficiente en nuestra configuracion de hardware [31]
(ver Fig.5.1). Las especificaciones del microcontrolador estan disponible con mds
detalle en Tabla 5.1

Figura 5.1. Placa de desarrollo Arduino Nano

Tabla 5.1. Especificaciones del Microcontrolador AVR

Caracteristica Valor

Arquitectura AVR

Voltaje de operacion 5V

Memoria Flash 32 KB de los cuales 2 KB son utilizados por el bootloader
SRAM 2 KB

Velocidad de reloj 16 MHz

Pines de entrada analégica 8

EEPROM 1 KB

Corriente por pines /0 40 mA (Pines de E/S)

Voltaje de alimentacién externa 7-12V

Pines digitales I/0 22 (6 de los cuales son PWM)
Salidas PWM 6

Consumo de potencia 19 mA
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5.2. Datalogger

Para el registro de datos, hemos optado por el médulo SparkFun OpenLog de
codigo abierto. Este datalogger se comunica a través de una sencilla conexion serie
y es compatible con tarjetas microSD de hasta 32 GB. Desempeiia la funcién de
un registro de datos, similar a una ’caja negra’, capaz de almacenar informacién
generada por nuestro sistema (ver Fig. 5.2). En el contexto del EPS, este m6dulo
serd responsable de almacenar datos eléctricos, como voltaje y corriente, asi como

datos ambientales, incluyendo temperatura y presion.

El médulo SparkFun Openlog estd equipado con un ATmega328 que opera a 16
MHz gracias a un oscilador incorporado. En modo inactivo, consume aproximada-
mente 2-3 mA cuando no hay datos que registrar. Durante una sesién de registro
completa, el consumo de energia varia entre 10 y 20 mA, dependiendo del tipo
de tarjeta microSD utilizada. Es compatible con tarjetas microSD que tienen una
capacidad de 512 MB a 32 GB (ver Tabla 5.2)[32].

Tabla 5.2. Especificaciones del SparkFun OpenLog

Voltaje de operacion 3VasVv
Velocidad del Microcontrolador 16 MHz
Consumo en Modo Inactivo 2-3 mA
Consumo durante Registro 10-20 mA
Compatibilidad de Tarjetas microSD 512 MB a 32 GB
Formatos de Tarjetas SD FAT16 y FAT32

Figura 5.2. Médulo Datalogger Openlog de Sparkfun
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Cédigo 5.1. Prueba unitaria de Sparkfun Openlog desarrollado en Arduino IDE




5.3. Etapa de Potencia

Esta etapa incorpora un circuito de electronica de potencia para gestionar la conexion
y desconexién de cargas mediante sefales digitales del microcontrolador. Se han
establecido dos etapas de potencia: una para el bus de 3.3V, alimentando cargas

descritas en la Tabla 5.3, y otra para el bus de 5.0V, para cargas detalladas en la
Tabla 5.4

Tabla 5.3. Carga qtil conectada a bus de 3.3v

Descripcion Cantidad I[mA] P[W] t[h] E[Wh] Q [mAh]

MCU 3 lunidad 70.00 023  2.00 0.46 140.00
CémaralR  lunidad 25.00 0.08 2.00 0.17 50.00
I Max. 95.00 190.00

Tabla 5.4. Carga qtil conectada a bus de 5.0v

Descripcion Cantidad I[mA] P[W] t[h] E[Wh] Q [mAh]

Camara lunidad 260.00 1.30 2.00 2.60 520
Datalogger 2 1unidad 12.00 0.06  2.00 0.12 24
I Max. 282.00 544.00

En el ambito de la electrénica, las opciones de disefio abarcan soluciones que incor-
poran bobinas, como los relés y dispositivos semiconductores, como los transistores
[33]. En el contexto de este trabajo de investigacion, la eleccion de utilizar relés fue
descartada debido a la significativa disipacién de potencia por efecto Joule asociada
con la operacion de las bobinas. Esta decision se respalda con ejemplos especificos
de soluciones comerciales, como el relé PE014006, capaz de disipar hasta 209 mW
[34], un nivel de disipacidn que resulta inaceptable en aplicaciones alimentadas por

baterias.

En consecuencia, dirigimos nuestra atencion hacia alternativas basadas en semicon-
ductores, especificamente los transistores. Entre estos, los BJT y los MOSFET son
considerados mayoritariamente debido a su disponibilidad y asequibilidad. Mientras
que el BJT es controlado por corriente, el MOSFET responde al control por vol-
taje. Las diferencias fundamentales entre estos dispositivos se resumen de manera

concisa en la Tabla 5.5.

Con el objetivo de realizar un andlisis mas directo y preciso, optamos por dos
modelos comerciales accesibles: el BJT 2N2222A (Fig. 5.3a) y el MOSFET BS170
(Fig. 5.3b).
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Caracteristica BJT MOSFET

Tipo PNP/NPN N/P

Control Corriente Voltaje

Temp. Coeficiente Negativo Positivo

Salida controlada Corriente de base Voltaje en compuerta
Costo Bajo Alto

Descarga electrostética No problema Problema potencial
Ganancia de corriente Baja e inestable Alta y estable
Resistencia de entrada Baja Alta

Corriente de entrada mA/uA pPA

Velocidad de conmutacién Mais lenta Mas répida
Impedancia de entrada Baja Alta

Frecuencia de conmutacion ~ Baja Alta

Aplicaciones Baja corriente Alta corriente

Tabla 5.5. Caracteristicas generales de BJT y MOSFET.

E

B

C
(a) BJT 2N2222A (b) MOSFET BS170

Figura 5.3. Transistores BJT y MOSFET comerciales
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Anadlisis Comparativo entre BJT 2N2222A y MOSFET BS170
Con el objetivo de realizar una comparacion precisa entre los transistores BJT
2N2222A y MOSFET BS170, es imperativo establecer criterios relevantes que

orienten la evaluacidn:

Capacidad de corriente en drenaje o colector.

Rango de temperatura de operacion.

Potencia disipada.

Resistencia térmica.

Para facilitar la elaboracién de una tabla comparativa directa entre ambos modelos,

nos apoyaremos en las hojas técnicas respectivas proporcionadas en [35] y [36].

Parametro BS170 2N2222A
Corriente Maxima (Ipsx.) 500 mA 600 mA
Potencia Disipada (Pp) 830mW a 6,60mW/°C  625mW a 5,0mW/°C
Potencia Disipada (Pp) 830mW a 6,60mW/°C 1,5Wa 12,0mW/°C
Rango de Temperatura -55°Cal50°C -55°Cal50°C
R6ja 150 °C/mW 200 °C/mW

Tabla 5.6. Comparativa entre MOSFET BS170 y BJT 2N2222A.

En la Tabla 5.6 se detallan las caracteristicas clave de los modelos de transistores
seleccionados. El BJT 2N2222A, al ser un dispositivo de coeficiente térmico nega-
tivo (NTC), muestra incremento en la resistencia interna con la disminucion de la
temperatura ambiente (Fig. 5.4). En contraste, los transistores MOSFET, como el

BS170, son PTC y disminuyen su resistencia a bajas temperaturas (Fig. 5.5).

Ambos transistores admiten un amplio rango de temperaturas, pero el BJT permite
una corriente mds alta y tiene un incremento térmico significativamente mayor. Sin
embargo, considerando el consumo de energia critico para baterias, la respuesta mas

eficiente del MOSFET a la temperatura lo posiciona como la mejor alternativa.

En conclusion, para la aplicacion especifica en la mision de globo de gran altitud de
StratoBalloon, se favorece la implementacion del MOSFET BS170 en la etapa de

potencia, debido a su eficiencia energética y respuesta térmica mas favorable.
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Disefio e implementacion de MOSFET BS170

Considerando las indicaciones del fabricante [35], se han identificado parametros
fundamentales para el disefio de la etapa de potencia con el MOSFET BS170.
Destaca el voltaje mdximo Vpg entre Drenaje y Fuente, limitado a 60 V, asi como el

maximo voltaje Vs soportado en la compuerta, establecido en 20 V.

Un aspecto clave es Vgs(TH), definiendo el rango tipico de voltajes para activar
la compuerta y permitir la conduccidn, sujeto a una curva de comportamiento en
relacion con la corriente en el Drenaje2. Ademads, se aborda Ip (Load) Mx, indicando

la corriente médxima en el Drenaje, asociada con la carga mdxima manejable.

Estos aspectos esenciales se detallan en la Tabla 5.7, proporcionando informacién

crucial para un disefio eficiente y seguro de la etapa de potencia.

Parametro Valor
V_DS (BR) 60V
V_GS MAX 20V

V_GS Threshold Min. 0.8 — 2.1 avg — 3 Max
[_D (Load) MAX 500 mA

[_DSS 10 nA

I_DM 1200 mA

Tabla 5.7. Pardmetros de disefio para MOSFET BS170

De acuerdo a la documentacién técnica del MOSFET BS170 [35], y basdndonos
en la Figura 5.6, seleccionamos el valor minimo de Vs necesario para el BS170
en el bus de 3.3 V, considerando una corriente aproximada de 100 mA. Asimismo,
elegimos el voltaje minimo Vg para la etapa de potencia en el bus de 5.0 V, con
una corriente minima de 300 mA. En ambos casos, y al verificar que los valores
son aceptables segliin se muestra en la Tabla 5.7, optamos por utilizar el voltaje
suministrado naturalmente por el Arduino Nano, que es de 5 VDC con una corriente

maxima continua de 20 mA [37].

Dicho esto, siguiendo la conexion del MOSFET en la configuracion "low side"para
este MOSFET de canal N, permitiendo asi que funcione como un interruptor normal-
mente abierto y se active en funcion de una sefial de entrada del microcontrolador,

el esquemadtico y vista 3D de la PCB resultante se muestran en la Figura 5.8.
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Figura 5.8. Esquematico y vista 3D de la etapa de potencia con MOSFET BS170.
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S5.4. Instrumentacién

Barémetro y sensor de temperatura

Para llevar a cabo la medicion de presion y temperatura durante la misién, asi como
pararealizar un anélisis comparativo con respecto al rendimiento frente a pardmetros
eléctricos, hemos optado por la utilizacion del sensor de bajo costo MS5611. Las

especificaciones detalladas de este sensor se presentan en la Tabla 5.8.

El cédigo de programacion utilizado para realizar la prueba unitaria de este compo-

nente se encuentra detallado en el Cédigo 4.2.

Tabla 5.8. Especificaciones sensor MS5611

Rango de presiones 10 to 1200 mbar
Rango de temperaturas -40 °Cto 85 °C
Resolucién en altura 10 cm
Resolucién en presion 0.012 mbar

Resolucién en temperatura  0.01 °C

Fuente de alimentacion 1.8t03.6 V
Consumo en corriente 1.4 mA
Comunicacién I?Cy SPI

Cédigo 5.2. Prueba unitario en sensor MS5611 desarrollado en Arduino IDE
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Medidor de voltaje

Para medir los voltajes del banco de baterias del Sistema de energia (EPS), hemos
elegido utilizar el Convertidor Analégico-Digital (ADC) integrado en el Arduino
Nano. El ADC del Arduino Nano ofrece una resolucién de 10 bits, 1o que permite
mediciones precisas con una sensibilidad de 4.88 mV por unidad de conteo (4.88
mV/count). A continuacién, presentamos un cddigo de prueba unitaria para la
medicién de voltajes (ver Codigo 4.3). Los pardmetros técnicos asociados al ADC
se detallan en Tabla 5.9.

Tabla 5.9. Especificaciones del ADC del Arduino Nano

Placa Voltaje de Operacion Pines Resolucion Max.

Nano 5 Voltios AOaAS5 10 bits

Cdédigo 5.3. Prueba unitaria para ADC desarrollado en Arduino IDE
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Medidor de corriente

Para la medicién precisa de corriente sin afectar el circuito, hemos optado por el
uso del sensor ACS723 (ver Fig.5.9 ), una placa de alta precisiéon diseflada para
aplicaciones de corriente AC y DC, que utiliza el efecto Hall para generar una
tension proporcional a la corriente que fluye a través de sus pines IP+ e IP-. Una
ventaja fundamental es que el sensor emplea un efecto Hall, lo que proporciona
un aislamiento eléctrico entre el circuito medido y el circuito que lee el sensor.
Esto significa que, aunque nuestro Arduino funcione a 5V, el circuito medido puede

operar a tensiones DC o AC mas elevadas.

Figura 5.9. Sensor ACS723 de Sparkfun.

Este sensor de baja corriente puede detectar corrientes muy pequeias, incluso a
partir de 10mA, y corrientes més altas de hasta SA. No obstante, dado que su salida
es analdgica, la precision de las lecturas estard limitada por el ruido y la resolucién
del convertidor analdgico-digital (ADC) que lee la sefial. Ademas, esta placa ofrece
aislamiento eléctrico completo entre los circuitos medidos y de deteccidn y, gracias

a un amplificador integrado, permite ajustar su sensibilidad [38].

A continuacién, presentamos un c6digo de prueba unitaria para la medicién de

corrientes utilizando este dispositivo (ver Codigo 4.4).
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Cdédigo 5.4. Prueba unitaria para sensor de corriente ACS723
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5.5. Baterias

La seleccion de baterias de iones de litio comerciales (COTS, por sus siglas en
inglés) adecuadas para misiones en globos de gran altitud es una consideracion
critica. Si bien las baterias COTS ofrecen rentabilidad, amplia disponibilidad y un
historial probado en diversas aplicaciones, se deben abordar cuidadosamente los
desafios tnicos de operar a altitudes extremas. Las misiones en globos de gran
altitud requieren un rendimiento confiable de las baterias, incluso bajo condiciones

ambientales adversas e impredecibles.

Las bajas temperaturas y presiones pueden afectar significativamente el rendimiento
de las baterias, comprometiendo potencialmente la seguridad de la misién. Operar
baterias en tales condiciones conlleva efectos perjudiciales, incluyendo la alteracién
de la conductividad i6nica, la resistencia interna y la cinética de transferencia de
carga[21], [39]. Dada la importancia de la energia de la bateria para los sistemas
electrénicos durante las misiones en globos de gran altitud, evaluar las baterias de

iones de litio COTS es esencial para garantizar el éxito de la mision.

Quimica y geometria de las baterias
A pesar de su tamafo compacto, alta densidad de energia y baja tasa de autodescarga,
las baterias de iones de litio conllevan riesgos potenciales inherentes, como posibles

incendios o explosiones debido a cortocircuitos internos [40].

En cuanto a la geometria de la bateria, los disefios prismaticos optimizan la utili-
zacion del espacio, pero a menudo requieren mejoras en la eficiencia térmica. Las
baterias de tipo bolsa ofrecen flexibilidad en su forma, aunque necesitan un soporte
adecuado. Por otro lado, las baterias cilindricas, como las del tipo 18650, propor-
cionan estabilidad mecdnica y cuentan con sistemas de seguridad integrados, lo que

las hace especialmente adecuadas para aplicaciones en globos de gran altitud[19].
Baterias comerciales

Basdndonos en el estudio exhaustivo realizado en [20] y representado en la Fig.
5.10, el rendimiento de las celdas de iones de litio puede ser efectivamente limitado
por tres modelos especificos: Sony VTC4, LG HG2 y Panasonic NCR18650G.

Debido a su costo asequible, historial comprobado de confiabilidad y caracteristicas
electroquimicas de carga y descarga, hemos optado por utilizar la bateria Panasonic
NCR18650B en este trabajo.
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Figura 5.10. (a) Battery types used in pico- and nano-satellites[41]. (b) Summary of
maximum discharge rate capabilities versus nameplate capacity of some represen-
tative COTS 18650 Li-ion cells [42]

Esta bateria tiene una capacidad de descarga de hasta 4.9A, una capacidad de
carga de 3400 mAh y un rango de temperatura de -20 a 60 grados Celsius[43].
Ademds, cuenta con documentacién técnica que respalda su uso en aplicaciones

aeroespaciales previas[20][44].

Arreglo para el banco de baterias

Al analizar la Tabla 3.3, que presenta los requerimientos del Sistema de Energia
(EPS), obtenidos a partir del presupuesto energético desarrollado en las Tablas 3.1y
3.2, se observa que la corriente requerida por las cargas se estima en 1385.4 mA. Tras
consultar la hoja técnica del modelo de bateria Panasonic NCR18650B utilizado en
este trabajo, se verifica que este modelo de bateria puede suministrar una corriente
maxima de 4.9 A. Por lo tanto, este disefio no estd restringido ni obligado a utilizar

arreglos en paralelo.

En lo que respecta a las necesidades de capacidad de carga, se ha estimado un valor
nominal de 6844.2 mAh para la misién StratoBalloon, sin considerar las posibles

pérdidas en las diversas etapas del EPS.

Dado que la capacidad nominal de esta bateria es de 3400 mAh, se calcula que se
requeririan 3 baterias, considerando un redondeo hacia arriba. No obstante, dado
que atn disponemos de espacio y pensando en futuras aplicaciones, hemos decidido

utilizar 4 baterias de este tipo.

Con el fin de explorar el funcionamiento de etapas posteriores, como los converti-
dores DC-DC, se han considerado tres disefios: 4s1p (Fig. 5.11), 2s2p (Fig. 5.12) y
Is4p (Fig. 5.13).

43



e I [ e s
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Figura 5.12. Banco de baterias en arreglo 2s2pa 7.2 V.

Figura 5.13. Banco de baterias en arreglo 1s4p a 3.6 V.

Para llevar a cabo pruebas preliminares y verificar el rendimiento 6ptimo en pro-
totipado rdpido, hemos instalado en una placa de circuito impreso (PCB) cuatro
pilas a través de los portadores Keystone 1043 conectados a bornes para facilitar su

manipulacion (consulte las Fig. 5.14a y 5.14b).

(a) Disefio de pistas (b) Vista 3D de PCB

Figura 5.14. Banco de baterias
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5.6. Seleccion del Cargador para el Sistema de Energia (EPS)

Una vez determinado el tipo de baterias a utilizar en nuestro Sistema de Energia
(EPS), la eleccién de un cargador adecuado se vuelve crucial. Al analizar los resulta-
dos de las simulaciones de trayectoria (ver Figura 3.2), observamos una duracién de
vuelo relativamente corta, de aproximadamente 2 horas. Debido a esto, se descarta
la necesidad de ciclos de carga a bordo, calificando la implementacién de un car-
gador como un requisito deseable pero no indispensable. La seleccion del cargador
dependerd de la evaluacién del EPS en conjunto con otros componentes, teniendo

en cuenta el propdsito del sistema y evitando complicaciones innecesarias.

Al explorar alternativas disponibles, la primera opcidn considera no desechar la idea
de un cargador a bordo. Para esto, consideramos el circuito integrado MCP73831T-
2ACI/OT, un controlador de carga lineal disefiado para baterias de iones de litio con
un voltaje nominal de 3.6 V [45], [46].

La corriente de carga se ajusta mediante una resistencia externa siguiendo la ecuacién
5.1

Treg = 1000[V] 5

Resistenciagxerna[kQ]

Dado que la corriente maxima es de 500 mA, se configura con dicho valor mediante
una resistencia equivalente de 2 kOhm (consultar ecuaciéon 5.2), el esquemético

resultante se muestra en la Fig. 5.15.

~1000[V] _
IReg = m = SOO[mA] (52)

Es importante destacar que este cargador lineal estd disefiado para una sola celda,
por lo que se deberd implementar el circuito la misma cantidad de veces acorde a la

cantidad de baterias.

Para realizar pruebas preliminares y verificar el rendimiento mediante prototipado
rapido, hemos instalado en una placa de circuito impreso (PCB) el circuito cargador,
para poder trabajar en conjunto con la PCB del arreglo de baterias (consultar Figuras
5.16ay 5.16b).

Como segunda alternativa, se consideran soluciones con cargadores comerciales.
Un ejemplo de ello es el modelo D4 de Nitecore [47], un sistema automatizado de

carga de cuatro canales.
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Figura 5.15. Circuito de carga MCP73831T-2ACI/OT configurado a 500 mA.
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(b) Vista 3D de PCB MCP73831T-2ACI/OT

Figura 5.16. Cargador de baterias
Finalmente, la eleccion entre el circuito de cargador lineal y el cargador comercial

automatizado para esta etapa del EPS se tomara en funcion de evaluar el resto de

los componentes, considerando criterios de complejidad y restricciones de espacio.
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5.7. Regulacion de Voltaje

Una de las etapas mds criticas en el disefio, y que requiere una eleccion cuidadosa,
es la conversion de voltaje. Esto se debe a factores esenciales, como la eficiencia
de conversion y la compatibilidad con el banco de baterias. En el mercado, encon-
tramos principalmente dos tipos de soluciones: reguladores de voltaje lineales y
convertidores DC-DC.

En el disefno de circuitos electrénicos es bien conocido sobre la alta eficiencia de
los convertidores DC-DC conmutados, pero los reguladores lineales siguen siendo
la eleccion preferida en muchas aplicaciones. Comprender las razones detrds de
esta preferencia ayudard a tomar decisiones acertadas e implementarlas de manera
efectiva [48].

Reguladores lineales

Los reguladores lineales presentan ventajas notables, como su simplicidad, costo
asequible, necesidad reducida de componentes externos y ausencia de ruido por
conmutacién. Sin embargo, su principal desventaja es su baja eficiencia, la cual
empeora a medida que aumenta la diferencia entre el voltaje de entrada y el voltaje
regulado en la salida. Es crucial tener en cuenta que estos dispositivos no son
capaces de aumentar el voltaje, lo que significa que, al utilizar un banco de baterias,
es necesario configurarlo de manera que suministre un voltaje minimo superior al
voltaje requerido por el regulador. Ademads, es importante considerar que el voltaje
de la bateria no es constante y varia en funcién de su nivel de carga, generalmente
oscilando entre 4.2 V y 2.5 V en el caso de baterias de iones de litio 18650, como las
utilizadas en este trabajo. Esto podria dar lugar al inconveniente de no aprovechar
toda la energia disponible debido a la falta de voltaje adecuado. A pesar de estas
limitaciones, en aplicaciones especificas, los reguladores lineales pueden ser una

eleccién adecuada (ver Tabla 5.10).

Convertidores DC-DC

Los reguladores conmutados son altamente eficientes y pueden elevar, reducir e
invertir voltajes con facilidad. En muchos casos, es posible configurar un convertidor
DC-DC en modo de elevacioén ("boost’) o reduccion de voltaje (Cbuck’) de forma
estdtica, lo cual es adecuado para aplicaciones con fuentes de voltaje DC constantes
en el tiempo. Ademds, en el caso de aplicaciones que utilizan bancos de baterias,
algunos modelos de convertidores DC-DC ofrecen la opcién del modo buck-boost,

que proporciona un voltaje de salida constante y programable. Este enfoque utiliza
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un esquema de control que permite una transicién automdtica y suave entre los
modos de boost, buck-boost y buck, lo que permite aprovechar al maximo la energia

disponible en el rango de voltaje seguro de la bateria.

Sin embargo, los reguladores conmutados también presentan algunas desventajas.
En primer lugar, son componentes complejos, y su integracion puede requerir un
esfuerzo adicional de diseno. En segundo lugar, la alta integracién puede aumentar
los costos y el tamaiio del chip. Por dltimo, la conmutacidn a alta frecuencia tiende

a generar ruido.

El rizado de voltaje y corriente en los filtros de entrada y salida, causado por la
operacion a alta frecuencia, puede ser un problema importante en un disefio con un
regulador conmutado. Aunque estos problemas se pueden abordar, requieren tiempo
y habilidad en el disefio (ver Tabla 5.11).

Tabla 5.10. Caracteristicas de regulador de voltaje lineal

Caracteristica Regulador de voltaje lineal
Funcién Regulacion descendente (buck)
Eficiencia Baja a media, alta si diferencia entre voltajes es pequeiia

Generacion de calor  Alta si carga o diferencia de voltaje son altas

Complejidad Baja, regulador y condensadores
Tamafio Pequefo-mediano en portatiles
Costo Bajo

Ruido Bajo; mejor rechazo

Tabla 5.11. Caracteristicas de convertidor DC-DC

Caracteristica Convertidor DC-DC

Funcién Regulacién elevador (boost), reductor (buck), inversor
Eficiencia Alta, excepto a corrientes muy bajas
Calor Baja, componentes frios a <10W

Complejidad  Media-alta: inductor, diodo, condensadores, FET en alta potencia

Tamafio Mayor que lineal a baja potencia, menor que lineal con disipador
Costo Medio-alto, debido a componentes externos
Ruido Medio-alto, ruido a frecuencia de conmutacidén
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Anadlisis previo a implementacion

Centrandonos en la implementacion, realizaremos una comparativa entre dos mo-
delos comerciales. Por un lado, tenemos el convertidor de voltaje lineal LT1117
de Analog Devices (consultar Figura 5.17), que es asequible y estd respaldado por
una documentacién soélida [49]. Por otro lado, evaluaremos el convertidor DC-DC
MC34063A de Texas Instruments, que se destaca por su alta disponibilidad en el

mercado internacional y su bajo costo [50] (ver Figura 5.20).

LT1117

Figura 5.17. Circuito Integrado LT1117

La implementacion del regulador lineal LT1117 es un proceso significativamente

mds simple. Es simplemente seguir el esquemaético que se muestra en la Figura 5.18.

Vi IN out . Vourt
R1 ‘
Gl 21210
ul YR ud B,
100F  &R2 1004F
1k

Figura 5.18. Esquematico del regulador lineal LT1117

AA

Para determinar los valores apropiados de resistencias, se utiliza la ecuacion 5.3.

R2
Vour = 1,25V (1 + H) (5.3)

Este enfoque simplificado facilita el diseno del regulador lineal LT1117. Ahora
bien, para poder determinar la potencia disipada, Analog Devices en su hoja técnica

brinda la ecuacion 5.4.
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Pp = (Vm - Vout) “Aour (54)

Donde:

Pp es la potencia disipada.
Vin es el voltaje de entrada.
Vour €s el voltaje de salida.

I,4: es la corriente de salida.

La eficiencia de un sistema (E) se define como la relacién entre la potencia de salida

(Pour) ¥ la potencia de entrada (Pj,), y se expresa en la ecuacion 5.5.

Pout
E = (5.5
P in
Donde, segtin la ecuacion 5.4, la potencia de entrada (Pj,) se calcula como:
Pin = (Vm - Vout) ) Iout + Vout : Iout (56)
Y la potencia de salida (Pgy) se calcula como:
Pout = Vout : Iout (57)

Utilizando estas ecuaciones, podemos determinar la eficiencia porcentual de un

regulador lineal como:

Vout
Vin

E(%) = -2 . 100 %. (5.8)

La eficiencia de la implementacion de reguladores lineales se convierte en un tema
preocupante cuando existe una diferencia significativa entre el voltaje de entrada y

el de salida.

Si consideramos las configuraciones previamente definidas (4slp, 2s2p y 1s4p)
para el banco de baterias, con voltajes nominales de entrada de 14.4 V, 7.2 Vy 3.6
V respectivamente, podemos obtener resultados graficos a partir de la ecuacién 5.8,

como se muestra en la Fig. 5.19.
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Eficiencia de un regulador en funcién de Vin
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Figura 5.19. Eficiencia del regulador LT1117 en funcién del voltaje de entrada (V;;,)

Como resultado del anélisis de la grifica y considerando el contexto de disefio
en el que se utilizaria el regulador de voltaje lineal LT1117, se concluye que su
implementacién no es conveniente. En el caso de la configuracién 4s1p, la eficiencia
es notablemente baja, siendo inferior al 35 % tanto para el bus de 3.3 V como para
el de 5.0 V. Aunque la situaciéon mejora ligeramente en la configuracion 2s2p donde

el vin es de 7.2V, la eficiencia atin no alcanza ni siquiera el 70 %.

Finalmente, para el arreglo 1s4p donde el voltaje de entrada inicial seria 3.6 V se
presenta un inconveniente inherente a los reguladores lineales, ya que no es posible
construir un elevador de voltaje (’boost’) con este dispositivo. Esto significa que no
se podria obtener un bus de 5.0 V. Para el voltaje de 3.3 V, segtin la hoja de datos
del fabricante [49], el voltaje de entrada minimo necesario para regular y llevarlo a
3.3 V debe ser al menos de 5.0 V.

Ademds, en el bus de 3.3 V precisamente se presenta un escenario ain mas comple-
jo, nos encontramos en una situacion en la que el voltaje de la bateria disminuiria
hasta un valor de 2.5 V, lo que requeriria nuevamente una configuracién ’boost’.
Por lo tanto, debido a estas limitaciones y desafios técnicos, se descarta el uso de
reguladores lineales para esta aplicacion.
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MC34063A

Figura 5.20. Circuito Integrado MC34063A

Para la implementacién del convertidor DC-DC MC34063, se emplean férmulas
esenciales proporcionadas por el fabricante y resumidas en la Tabla 5.12 [50]. Adi-
cionalmente, se utiliza una herramienta calculadora desarrollada por la comunidad
de electronicos para agilizar el proceso de disefio [51]. En cuanto al esquemati-
co, se presenta la configuracion Boost en la Figura 5.21a y la configuracién Buck
en la Figura 5.21b. La evaluacion de la eficiencia se basa en tablas de referencia

proporcionadas por el fabricante.
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(a) MC34063A Configuracion Boost (b) MC34063A Configuraciéon Buck
Figura 5.21. Configuraciones MC34063A

Un aspecto importante resaltado en la Tabla 5.12 es el célculo de la inductancia.
El fabricante especifica un valor minimo, lo que significa que al disenar el circuito,
existe flexibilidad para realizar ajustes finos segtin los resultados en la sefial de salida
o la disponibilidad de valores comerciales. Tanto el inductor como el condensador
’Co’ forman un filtro pasabajos de segundo orden que desempefia un papel crucial
en el convertidor DC-DC al reducir los sobreimpulsos antes de alcanzar el valor de

estado estable.
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Célculo Step-Up Step-Down

Ton Vout+VF+Vin(min) Vour+VE
loff Vin(min) —Vsar Vin(min) —Vsar—Vour
1 1
tontlorf 7 7
" ton‘”off fon"'toff
fon _ton_
of f _fuff +1 T +1
Ton (ton"'toff)_toff (t0n+t0ff)_tnff
Cr 4,0x1071,, 4,0x1071,,
1,
ka(switch) 210'41(”“”) ( lo(;nf + 1) 210ut(max)
R 0,3 0,3
sc¢ ka(sw[tch) ka(switch)

. Vin min —Vsar Vin min _Vsal)
L(mln) (M)ton(max) (((—))ton(max)

ka(switch) ka(xwitch)
Lour 1 1 k(switch) (ton"'tnff)
C 9 outlton P
0 Vripple(pp) 8Vripple(pp)

Tabla 5.12. Férmulas de disefio para MC34063A

Al igual que con el regulador de voltaje lineal LT1117, con el convertidor DC-DC
evaluaremos el rendimiento con las configuraciones del banco de baterias 4slp,
2s2p y ls4p, previamente desarrolladas en las 5.11, 5.12 y 5.13.

Previo a desarrollar las simulaciones debemos recordar que en el capitulo de Re-
querimientos se realizé un presupuesto energético para cubrir la demanda de los

subsistemas electronicos de la misidn StratoBalloon en Tabla 3.1y 3.2.

En el presupuesto energético preliminar, no se consideraron las pérdidas asociadas
a esta etapa de conversion de voltaje DC-DC, ni tampoco el autoconsumo de otros
componentes relacionados con el Sistema de energia (EPS). Por lo tanto, al finalizar
este capitulo, se llevard a cabo una revision tomando estas consideraciones. Esto
permitird evaluar si el dimensionamiento del banco de baterias es adecuado. Dicho

esto, iniciamos con la evaluacién del convertidor para cada arreglo.
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Arreglo de baterias 4s1p
Como punto de partida consideramos el arreglo 4s1p. Para este arreglo, se toman

en cuenta los valores detallados en la Tabla 5.13

Entradas Valor Salidas Valor
Vin (min)[ V] 10.0 Ct [pF] 157
Vout [V] 33 Ipk [mA] 1500
Iout [mA] 750 Rsc [Ohm)] 0.2
V ripple pp [mV] 10 Lmin [uH] 15
Fmin [kHz] 100 Co [uF] 188
R1 [kohm)] 11
R2 [kohm)] 18

Tabla 5.13. Valores para convertidor DC-DC MC34063A, bus 3.3 V a 750 mA.

Como resultado obtenemos la sefal de voltaje de salida para el arreglo de baterias
4s1p a maxima carga en Fig. 5.22a y para minima carga en Fig. 5.22b.

V(vo)

V{vo)

(a) Salida de voltaje a 3.3 voltios. Vin méxi-  (b) Salida de voltaje a 3.3 voltios. Vin mini-

mo (16.8 V) mo. (10.0 V)
Figura 5.22. Convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 4s1p, bus de 3.3 V a 750 mA.

En el primer escenario (Fig. 5.22a), con las baterias completamente cargadas, ob-

servamos que el convertidor DC-DC no alcanza el valor de voltaje regulado.
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En el escenario opuesto (Fig. 5.22), con las baterias descargadas al minimo, logramos
alcanzar el valor deseado en estado estable. Sin embargo, se produce un sobreimpulso
que alcanza hasta 6.3V, lo que representa un riesgo para los dispositivos electronicos
alimentados. La estabilizacién en 3.3V en este caso requiere aproximadamente

1.8 milisegundos. Por lo tanto, serd necesario realizar un ajuste en el valor de la

inductancia del circuito LC del convertidor.

Al ajustar los valores de la inductancia minima a 30uH, obtenemos los resultados

de la Fig. 5.23

V(vo) V{vo)
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(a) Salida de voltaje a 3.3 voltios. Vin méxi-  (b) Salida de voltaje a 3.3 voltios. Vin mini-
mo (16.8 V). Inductancia ajustada a 30 uH.  mo. (10.0 V). Inductancia ajustada a 30 uH.

Figura 5.23. Convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 4s1p, bus de 3.3 V a 750 mA.
Inductancia ajustada a 30 uH.

Podemos observar que en ambos casos, los resultados son satisfactorios para ali-
mentar las cargas. Tanto el valor pico a pico como el sobreimpulso se encuentran en
niveles despreciables, lo que representa un resultado satisfactorio tanto en el caso

del banco de baterias a maxima carga (ver Fig. 5.23a) como en el caso de minima

carga (ver Fig. 5.23).
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Siguiendo un procedimiento similar, empleando los datos de la Tabla 5.14, obtene-

mos los resultados para el voltaje méximo del banco de baterias en configuracién

4s1p en Fig. 5.24a y el minimo en Fig. 5.24b.

Entradas Valor Salidas Valor
Vin (min)[V] 10.0 Ct [pF] 230
Vout [V] 5.0 Ipk [mA] 1500
Iout [mA] 750 Rsc [Ohm)] 0.2
V ripple pp [mV] 10 Lmin [uH] 15
Fmin [kHz] 100 Co [uF] 188
R1 [kohm] 1
R2 [kohm)] 3

Tabla 5.14. Valores para convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 4slp, bus 5.0 V

a 750 mA.
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(a) Salida de voltaje a 5.0 voltios. Vin maxi-
mo (16.8 V)

T T T
oms 1ms 2ms. ams 4ms 5ms 6ms Tms ams oms

(b) Salida de voltaje a 5.0 voltios. Vin mini-
mo. (10.0 V)

Figura 5.24. Convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 4s1p, bus de 5.0 V a 750 mA.

Podemos observar que en ambos casos, los resultados son satisfactorios para ali-

mentar las cargas. Tanto el valor pico a pico como el sobreimpulso se encuentran

en niveles despreciables, lo que representa un resultado satisfactorio sin requerir el

ajuste de la inductancia del filtro pasabajos.
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Arreglo de baterias 2s2p

Como segundo arreglo del banco de baterias consideramos la configuracion 2s2p.
Empleamos los cdlculos de la Fig. 5.15 y como resultado se obtiene la Fig. 5.25a

para un banco de baterias con carga médxima y la Fig. 5.25b para carga al minimo.

Entradas Valor Salidas Valor
Vin (min)[V] 5.0 Ct [pF] 336
Vout [V] 3.3 Ipk [mA] 1500
Iout [mA] 750 Rsc [Ohm)] 0.2
V ripple pp [mV] 10 Lmin [uH] 4
Fmin [kHz] 100 Co [uF] 188
R1 [kohm] 11
R2 [kohm)] 18

Tabla 5.15. Valores para convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 2s2p, bus 3.3 V
a 750 mA.

T T T T T T
sms 6ms Tms 8ms. oms. sms oms Tms. 8ms. oms.

(a) Salida de voltaje a 3.3 voltios. Vin maxi-  (b) Salida de voltaje a 3.3 voltios. Vin mini-
mo (8.4 V). mo operativo (5.5 V).

Figura 5.25. Convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 2s2p, bus de 3.3 V a 750 mA.
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Podemos observar que en ambos casos, los resultados son satisfactorios para ali-
mentar las cargas. Tanto el valor pico a pico como el sobreimpulso se encuentran en
niveles tolerables, lo que representa un resultado satisfactorio sin requerir el ajuste

de la inductancia del filtro pasabajos.

Es importante mencionar que en el caso de la Figura 5.25b, se considera como valor
minimo operativo 5.5V, ya que seguin simulaciones, este es el valor minimo que el
banco de baterias puede proporcionar para obtener una salida regulada de 3.3V. Sin
embargo, segun la hoja técnica del fabricante y la curva de descarga del modelo
de bateria Panasonic 18650b, esto se considera despreciable en términos de carga

almacenada [43].

Siguiendo un procedimiento similar, empleamos los calculos de la Tabla 5.16, y
obtenemos los resultados de la Fig. 5.26a para un banco de baterias a maxima carga

y la Fig. 5.26b a minima carga.

Entradas Valor Salidas Valor
Vin (min)[V] 5.5 Ct [pF] 327
Vout [V] 5.0 Ipk [mA] 1500
Iout [mA] 500 Rsc [Ohm)] 0.3
V ripple pp [mV] 10 Lmin [uH] 10
Fmin [kHz] 100 Co [uF] 125
R1 [kohm)] 1
R2 [kohm)] 3

Tabla 5.16. Valores para convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 2s2p, bus 5.0 V
a 750 mA.

Al analizar los resultados presentados en la Figura 5.26, se aprecia que en condi-
ciones de maxima carga (Fig. 5.26a), no se logra alcanzar el voltaje deseado para la
regulacidn, y esta situacion se agrava en condiciones de minima carga en el banco
de baterias (Fig. 5.26b). Esta discrepancia puede atribuirse a la diferencia entre el

voltaje de entrada y el voltaje objetivo en este arreglo para el convertidor DC-DC .

Aunque en esta ocasién no se observan problemas relacionados con sobreimpulsos,
este disefio no se considera adecuado para aplicaciones del EPS debido a que los
valores de tension necesarios no se alcanzan y, en consecuencia, los componentes

electrénicos no funcionarian de manera 6ptima.
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(a) Salida de voltaje a 5.0 voltios. Vin méxi-  (b) Salida de voltaje a 5.0 voltios. Vin mini-
mo (8.4 V). mo operativo (5.5 V).

Figura 5.26. Convertidor DC-DC MC34063A, arreglo 2s2p, bus de 5.0 V a 500 mA.

Arreglo de baterias 1s4p

Para esta configuracion, es crucial considerar detenidamente la curva de descarga
caracteristica de una bateria de litio. El fabricante, en el caso del modelo Panasonic
NCR-18650B, proporciona una curva tentativa [43]. Sin embargo, para obtener
mediciones mds realistas, se requiere realizar pruebas de laboratorio. En este caso,
nos apoyamos en las curvas de descarga a una temperatura ambiente de 20°C,
obtenidas y evidenciadas en trabajos como el de Kopczynski en 2018 [52]. Estas

mediciones se presentan en la Fig. 5.27.

‘erminal voltage [V]

o 0s 1 L5 2 25 3 3s 4
Capacity [Ah]

Figura 5.27. Discharging characteristic of Panasonic NCR-18650B battery with

different discharging current at room temperature (20°C). Fuente: Adaptado de
[52], con licencia CC BY 4.0
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Como se evidencia en la Fig. 5.27, una configuracién exclusivamente de reduccion
(buck) o exclusivamente de elevacion (boost) resultaria insuficiente. Es en este punto
donde surge la necesidad de implementar un convertidor DC-DC que pueda operar
dindmicamente en ambos modos. Sin embargo, este enfoque implicaria un nivel de

complejidad que excede el alcance de este trabajo de investigacion.

La implementacion de tal sistema requeriria la utilizacién de un circuito integrado
distinto al MC34063A, asi como un diseno sustancialmente diferente. Por lo tanto,
dadas las actuales exigencias del sistema de energia para una misién de globo de
gran altitud (HAB), se ha decidido no explorar esta configuracién del banco de

baterias en el presente estudio.

Implementacion de MC34063A en PCB

Luego de una minuciosa evaluacion del convertidor DC-DC MC34063A en las
configuraciones 4s1p, 2s2p y 1s4p, basada en los resultados detallados de las simu-
laciones en LTSPICE, se llega a la conclusion de que la configuracion 4s1p presenta
la respuesta mds destacada. Tras ajustes precisos en la inductancia del filtro pasaba-
jos, esta disposicion exhibié un rendimiento excepcional en la salida, alcanzando el
valor de voltaje requerido con un margen de error y un sobreimpulso practicamente
despreciables. Por consiguiente, se ha optado por seleccionar esta configuracién

para la implementacion.

La ejecucion de la implementacion se llevard a cabo mediante el uso del software
Fusion360 de Autodesk. Este programa se utilizard para el desarrollo del esquema-
tico, el disefio de la PCB y el modelado 3D del convertidor DC-DC destinado al bus
de 3.3V y 5.0V.

En las Figuras 5.28, 5.29, y 5.30, se presentan detalladamente los resultados obte-
nidos para el bus de 3.3V.
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Figura 5.28. Esquemdtico del convertidor DC-DC con MC34063A. Entrada nominal
de 14.4V, salida de 3.3V a 750 mA.

Figura 5.29. Disefio de PCB para el convertidor DC-DC con MC34063A. Entrada
nominal de 14.4V, salida de 3.3V a 750 mA.
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Figura 5.30. Vista 3D de la PCB para el convertidor DC-DC con MC34063A.
Entrada nominal de 14.4V, salida de 3.3V a 750 mA.

Para el bus de 5.0V, se desarrollaron el esquematico, la PCB y modelado 3D del

convertidor DC-DC, y se presentan en las Figuras 5.31, 5.32 y 5.33, respectivamente.
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Figura 5.31. Esquemdtico del convertidor DC-DC con MC34063A. Entrada nominal
de 14.4V, salida de 5.0V a 750 mA.
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Figura 5.32. Disefio de PCB del convertidor DC-DC con MC34063A. Entrada
nominal de 14.4V, salida de 5.0V a 750 mA.

Figura 5.33. Vista 3D del disefio del convertidor DC-DC con MC34063A. Entrada
nominal de 14.4V, salida de 5.0V a 750 mA.
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5.8. Revision de autoconsumo de EPS

Tras dimensionar los componentes del EPS, es crucial evaluar el autoconsumo por
dos razones: validar el dimensionamiento inicial del banco de baterias y determi-
nar la corriente efectiva de los convertidores DC-DC. Los detalles del consumo

energético se encuentran en las Tablas 5.17 y 5.18.

Tabla 5.17. Cuadro de cargas para autoconsumo de EPS, bus 5.0 V

Descripcion Cantidad I[mA] P[W] t[h] E[Wh] Q [mAh]

MCU 1 unidad  180.00 0.900 6.00 5.40 1080.00
MOSFET lunidad 33.00 0.165 6.00 0.99 198.00
MS5611 lunidad 1.4 0.00 6.00 0.04 8.40
ACS723 l unidad  1.00 0.00 6.00 0.03 6.00
ADC 2unidad  80.00 0.40 6.00 0.24 480.00
I Max. 295.40 Q Total. 1772.40

Tabla 5.18. Cuadro de cargas para autoconsumo de EPS, bus 3.3 V

Descripcion Cantidad I[mA] P[W] t[h] E[Wh] Q[mAh]

MOSFET lunidad 33.00 0.01 6.00 0.6 120.00

I Max. 33.00 Q Total. 120.00

En el capitulo III, seccién en la que se desarrollé un presupuesto energético, esti-
mamos inicialmente una corriente de 983 mA y un consumo en carga de 5519 mAh
para el bus de 3.3 V. Para el bus de 5.0 V, se estim6 una corriente de 402 mA y un
consumo en carga de 1326 mAh.

Considerando el autoconsumo del EPS (ver la Tabla 5.17 y Tabla 5.18), actualizamos
estos valores de la siguiente manera: el bus de 3.3 V tendria una corriente de 1016
mA con una necesidad en carga de 5639 mAh. En cuanto al bus de 5.0 V, la corriente
seria de 698 mA y la carga de 3098 mAh.

Estas cifras son mejores para dimensionar las protecciones eléctricas. La necesidad
total de carga es de 8737 mAh, pero ain no hemos considerado la eficiencia de los
convertidores DC-DC (aproximadamente 83.7 % segun el fabricante [50]). Esto nos
lleva a una carga necesaria de 10439 mAh. Comparando con la capacidad nominal
del arreglo 4s1p de 13600 mAh, concluimos que el banco de baterias sigue siendo

capaz, al 77 % de su capacidad.
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5.9. Dispositivos de Proteccion Eléctrica
Las baterias de iones de litio, debido a su alta densidad energética, requieren un
manejo cauteloso. En el mercado actual, los circuitos integrados (IC) especializados

abordan consideraciones criticas de seguridad, destacando:

= Sobrecarga: Las baterias deben cargarse hasta4.1 V 0 4.2 V/celda de manera

segura. Un circuito de proteccion evita dafios y riesgos de incendio.

= Sobre-descarga: Evita descargar las baterias por debajo de 2.5 V/celda para

preservar su vida util.

= Descarga rapida: Los IC desconectan la bateria ante corrientes de descarga

excesivas.

Los IC de proteccion utilizan MOSFET para gestionar la conexion y desconexion
de celdas de litio. Permiten la conexién en paralelo de celdas del mismo tipo,

compartiendo eficientemente el circuito de proteccion [53].

Para este trabajo de investigacion, consideraremos dos alternativas, una orientada
al caso de implementar un cargador a bordo, y la otra considerando inicamente el
proceso de descarga, es decir un limitador de corriente. Ademds, como medida de
proteccion adicional, los interruptores mecanicos pueden ser una buena adicion al
disefio, reduciendo atn més el riesgo de encendidos accidentales del sistema previo

a la mision.

Proteccion eléctrica para cargador a bordo

Las consideraciones criticas de sobrecarga, sobre-descarga y descarga rdpida son
abordadas integralmente en este enfoque de proteccidn eléctrica, especialmente
disefiado para un flujo bidireccional de potencia, tanto desde el banco de baterias

hacia las cargas como del cargador hacia las baterfas.

Para la implementacion préctica en proyectos de potencia a escala, con énfasis en
la economia y accesibilidad, se destaca el uso del circuito integrado AP9101C de

Diodes Incorporated.

El AP9101C, un IC de proteccion altamente preciso, estd disefiado para salvaguardar
baterias al detectar sobrecargas, sobredescargas y otros eventos andmalos. Su bajo
consumo de corriente, precision en la detecciéon de voltajes y circuito de tiempo

incorporado minimizan la necesidad de componentes externos. Se presenta como
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una opciodn eficiente y precisa para la proteccion de baterias. La Tabla 5.19 detalla

sus caracteristicas. En cuanto al esquematico, el fabricante ofrece una configuracién

[54].

Tabla 5.19. Parametros Clave AP9101C

Baja Corriente de Consumo

3.0pA Typ. (Modo de Operacioén, VDD = 3.5V)
0.01pA Typ. (Modo de Apagado)

Circuito de Deteccion de Voltaje

Alta Precisién a +25°C
Sobrecarga: 3.5V a 4.5V (£25mV)
Sobre descarga: 2.0V a 3.4V (£35mV)

Rango de Voltaje de Histéresis

Sobrecarga: 0.1V a 0.4V (£50mV)
Sobre descarga: 0V a 0.7V (x65mV)

Sobrecorriente de Descarga

Voltaje de Deteccién: 0.05V a 0.32V (x15mV)
Corriente Corta: 0.45V a 0.7V (x100mV)

Sobrecorriente de Carga

Voltaje de Deteccion: -0.2V a -0.05V (£15mV)
Deteccion de Sobrecargador: 8.0V (Fijo, £2V)
Liberacién de Sobrecargador: 7.3V (Fijo, +2V)
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Figura 5.34. Esquemdtico de circuito de proteccion AP9101C 