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Resumen

La exploracién de orbitas superiores a la 6rbita baja de la Tierra es inaccesible para
nanosatélites tipo CubeSat-3U, lo cual disminuye el impacto y la relevancia de sus misiones.
Un propulsor i6nico puede permitir un cambio de 6rbita. En este trabajo, se disendé un
prototipo de un propulsor i6nico con un tanque de almacenamiento metalico, una valvula
solenoide y un sistema de ionizaciéon. El prototipo incluyé un tanque metélico de aluminio
6061 con un factor de seguridad de 295, considerando las condiciones de la 6rbita baja
terrestre; una solenoide comercial montada en un bloque de paso, realizado en manufactura
aditiva con resina fotocurable de 450 nm; y un sistema de ionizacién conformado por dos
pistolas de electrones, dos aros magnéticos y un sistema de rejillas energizadas. Para obtener
los datos del empuje entregado, se realizaron 6 pruebas de desplazamiento de una hoja de
papel que se modelé como un péndulo con una masa puntual. La prueba 6, realizada con
un hoja de 2.06 g, entreg6 un empuje de 6.11 mN. Con base en este dato, se calcularon los
datos de impulso especifico y cambio de velocidad para el satélite, el prototipo entregd un
impulso especifico de 10.54 s. Este ocasiona un cambio de velocidad en orbita de 43.02 m/s
para el satélite 3U. Las caracteristicas del propulsor desarrollado son de 220.00 mm de largo
(eje Z); 88.90 de ancho y alto (eje X y Y); capacidad de almacenamiento de 0.817 kg de aire;
y una masa total de 1.835 kg. Ademas, cuenta con un sistema de accionamiento remoto que

consiste en un emisor y un receptor IR (infrarrojo).

Palabras clave: CubeSat, satélite, 6rbita, propulsor, ionizaciéon, valvula.
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Abstract

The exploration of orbits higher than low Earth orbit is inaccessible for CubeSat-3U
nanosatellites, which reduces the impact and relevance of their missions. An ion thruster
could enable an orbit change. In this work, a prototype of an ion thruster was designed with
a metallic storage tank, a solenoid valve, and an ionization system. The prototype included
a 6061 aluminum metallic tank with a safety factor of 295, considering the conditions of
the low Earth orbit; a commercial solenoid mounted on a pass block, made using additive
manufacturing with 450 nm photopolymer resin; and an ionization system consisting of two
electron guns, two magnetic rings, and an energized grid system. To obtain thrust data, 6
tests were conducted by displacing a paper sheet modeled as a pendulum with a point mass.
Test 6, performed with a 2.06 g sheet, delivered a thrust of 6.11 mN. Based on this data,
specific impulse and velocity change data for the satellite were calculated, and the prototype
provided a specific impulse of 10.54 s. This results in an orbital velocity change of 43.02 m/s
for the 3U satellite. The developed thruster has 220.00 mm in length (Z-axis); 88.90 mm in
width and height (X and Y axes); air storage capacity of 0.817 kg; and a total mass of 1.835
kg. It also features a remote actuation system consisting of an emitter and an IR (infrared)

receiver.

Keywords: CubeSat, satellite, orbit, thruster, ionization, valve.



CAPITULO 1

Introduccién

Los nanosatélites tipo CubeSat han sido de gran utilidad para fomentar la exploracion
espacial académica. Sin embargo, se ven limitados debido a su tiempo de retorno a la atmos-
fera terrestre menor que 5 anos, debido al despliegue en la LEO (low earth orbit) (NASA,
2017a). Si estos pudiesen permanecer mas tiempo en orbita o explorar orbitas superiores,
el d&mbito académico podria tener un mayor acceso a misiones mas longevas o de mayor

relevancia. Esto puede ser logrado mediante un propulsor.

El subsistema de propulsion debe limitarse a las normativas establecidas por CalPoly
(California Polytechnic State University) en tamano, presion méxima y masa. El propulsor
debe respetar las dimensiones de 100.00 mm de altura (eje X) y anchura (eje Y) de un
CubeSat 3U; y la profundidad de 2 unidades asignadas al sistema (220.00 mm). Ademaés,
de limitarse al espacio Tuna Can, que consiste en un cilindro de 64.00 mm de didmetro que
sale 36.00 mm de la cara -Z de satélite (CalPoly, 2022).

La ionizacién del propelente se puede dar mediante un catodo hueco o por alto voltaje.
La primera consiste en el calentamiento de un tubo de bario hueco. Al alcanzar temperaturas
cercanas a los 300 °C, favorece la liberacién de electrones del propelente. La segunda consiste
en la carga positiva de las moléculas de proplente mediante el bombardeo de electrones
proveyentes de las pistolas de electrones. Dichos iones se propulsan a velocidades de hasta
90,000 mph mediante un sistema de rejillas energizadas (NASA, 2016).



Los sistemas de propulsién se miden con base en el impulso y el impulso especifico que
pueden proporcionar. El impulso se puede describir como la cantidad de movimiento que el
satélite adquiere; es el producto entre la fuerza de empuje y el tiempo que se puede soste-
ner. El impulso especifico compara el impulso dado por cada unidad de peso (en gravedad
terrestre) del propelente (NASA, 2021).

Actualmente, se estan desarrollando propulsores iénicos en distintos tipos de nanosa-
télites, enfocados en el diseno de tanques, valvulas solenoides y sistemas de ionizaciéon. El
tanque propulsor CHIPS de un CubeSat 1U, lanzado por industrias VACCO, utiliza un
tanque simple hecho de aluminio 6061 y consiste de un cuadrado de 95 mm x 95 mm con
esquinas redondeadas para el méximo aprovechamiento de espacio. Su desarrollo se enfocd
en tener el menor espesor de pared para maximizar la cantidad de propelente transportado
(Hejmanowski, 2015).

En el satélite 3U LONESTAR se realizé6 un bloque de paso para una valvula solenoide
mediante manufactura aditiva con resina de alta confiabilidad Accura Bluestone. Esta de-
mostré buen comportamiento ante las condiciones de temperatura en LEO y se disen6 con
un didmetro de entrada y de salida que se ajustaran al flujo requerido por la misién de dicho

satélite. Esta fue una valvula solenoide normalmente cerrada (Parker, 2016).

En la primera fase de este proyecto se tuvo una valvula solenoide comercial, un tanque
con PVC de 80 psi que no cumplia con las medidas fisicas definidas y una propulsién tinica-
mente proveida por diferencial de presiones (Lopez, 2023). Para este proyecto se realizé un
tanque metalico, una valvula solenoide disenada especialmente para el propulsor y sistema

de ionizacién que entrega un impulso por ionizacién medible.



CAPITULO 2

Justificacién

Los nanosatélites se definen como satélites con una masa menor a 10 kg (Alén, s.f.).
Dentro de esta especificacién se encuentran los CubeSats, satélites estandarizados, creados
con el objetivo de hacer mas accesible la exploracion espacial académica a bajo costo (NASA,
2017b). Estos satélites se despliegan en la Low Earth Orbit (LEO) de la tierra, haciendo
que vuelvan a ingresar a la atmosfera en tiempos cortos, usualmente menores a 5 anos. Esto
limita el uso que se les puede llegar a dar, que ademas de usarse usualmente con un objetivo
académico han sido utilizados en sensores remotos y en el campo de las comunicaciones
(ESA, 2022). Es por esto que, en la Universidad del Valle de Guatemala, en 2022, se cre6 un
prototipo de un propulsor i6énico para un CubeSat 3U el cual excedi6 ciertas limitaciones en
cuanto a tamaifio y operaba en base a un diferencial de presiones en el propelente en lugar de
una correcta ionizaciéon o generaciéon de plasma, ademas de utilizar elementos estandarizados,

limitando su tamano, capacidad y ensamblaje.

El tanque del propelente fue creado con PVC, limitando la cantidad de propelente que el
sistema podia transportar. La valvula solenoide utilizada fue de origen comercial, excediendo
el tamano permitido del subsistema de propulsiéon. Finalmente, el sistema de dnodo-catodo
que operd con alto voltaje no ionizé de manera adecuada, causando la propulsiéon inicamente
por un diferencial de presiéon. Esto causo6 0.1s de impulso especifico, menos del 1 por ciento del
impulso objetivo (1000s). Sin alcanzar este impulso minimo, el delta de velocidad aplicado
a un CubeSat 3U seria imperceptible (Lopez, 2023). Si este prototipo no fuese mejorado, no
existirfa un aporte real al problema del corto tiempo de vida en 6rbita baja de los CubeSats.
Actualmente un sistema de propulsién es requerido e indispensable para satélites pequenos
debido a que se busca que en el futuro estos puedan cambiar de érbita y adquirir relevancia

en misiones a orbitas altas o incluso interplanetarias (ESA, 2022).



Para este proyecto se buscara la mejora o el cambio de dichos elementos. Estos cambios
podran hacer del prototipo anterior un proyecto que pueda contribuir a nuevas tecnologias
de propulsion eléctrica. A su conclusiéon se espera poder generar 100 veces mas impulso
especifico que lo logrado con el prototipo anterior, es decir 10 segundos. Esto mediante la
creacién de un tanque de propelente con lamina metalica con mayor capacidad y menor
tamano, y un sistema que pueda generar ionizacion visible. Ademaés, una valvula solenoi-
de con forma y tamano que puedan hacer que el prototipo cumpla con las limitantes de
tamafio para un CubeSat 3U segin la Universidad Politécnica Estatal de California y su
mas reciente especificacion para disefio de CubeSats. El tamano permitido del satélite es
de 10x10x34.5 cm, sin embargo, el subsistema solo se puede extender 22 cm dentro de la
estructura (CalPoly, 2022). Se buscara que dicha valvula también cuente con su respectiva

valvula de estrangulamiento para limitar la salida del propelente.



CAPITULO 3

Objetivos

3.1.

Objetivo general

Disefiar y fabricar un prototipo de propulsor iénico que genere plasma visible, compatible

con un CubeSat 3U, capaz de generar un impulso especifico de al menos 10 segundos.

3.2.

Objetivos especificos

. Disenar y prototipar una valvula solenoide con su respectiva valvula de estrangula-

miento.

. Disenar y prototipar un tanque de almacenamiento para el suministro de propelente.

. Dimensionar el tanque, el sistema de inyeccién, la caAmara de ionizacién y el area de

expulsiéon de modo que juntos, estos sean menores a las medidas tradicionales de un

CubeSat 3U.

. Realizar las pruebas y calculos para verificar que el propulsor produzca el impulso

especifico esperado de 10 s.

. Documentar el proceso de fabricaciéon de los distintos prototipos.

. Documentar las pruebas realizadas con los distintos prototipos.



cAPITULO 4

Marco tedrico

4.1. Fabricacién de prototipo de subsistema de propulsién pa-

ra un nanosatélite tipo CubeSat-3U, fase 1

Previo a la realizacion del presente proyecto se realizaron siete prototipos que buscaban
construir un sistema de propulsion para un CubeSat 3U con el objetivo de que este pudiese

realizar un cambio de oOrbita.

Entre los objetivos cumplidos, cuyos resultados son la base de este trabajo, encontramos
la definicion de las limitantes de masa, volumen y potencia del sistema de propulsién. Ademés
de definir la metodologia de la realizacién y documentacion de las pruebas (Lopez, 2023).
Entre los datos principales que se recuperaron de la fase anterior, tenemos que en limitantes

fisicas, se defini6 que:

= La masa del subsistema no podra superar un 70 porciento de la masa maxima permi-

tida, es decir, no podré superar los 4.2 kg.

= Con el objetivo de permitir otras cargas importantes en el payload del CubeSat, la

profundidad del sistema, sin incluir el volumen de Tuna Can, serd de 22 cm.

= El sistema sera totalmente de propulsién eléctrica.

Se incluyeron medidas especificas en cuanto a los resultados de desempeno y valores
fisicos finales de los 7 prototipos. Los hitos de mayor importancia, fue el lograr el proceso
de ionizacién en el prototipo 4. El separar la pistola de electrones y la cAmara de ionizacion

en el prototipo 6 y las mediciones finales para el prototipo 7 (Lopez, 2023).



Figura 1: Prototipo 6 realizado en la fase 1 del proyecto
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Nota. Adaptada de Lopez, J. (2023).

Figura 2: Prototipo 7 realizado en la fase 1 del proyecto

Nota. Adaptada de Lopez, J. (2023).

Para las pruebas realizadas y la obtencién de los valores de desempeno se realizdé una

aproximaciéon mediante la utilizacién de una hoja de papel como péndulo. Basandose en el

prototipo 7 se obtuvieron resultados fisicos, medidas de desempeno y conclusiones de esta

fase, entre los resultados mas importantes obtenemos que:

= La masa del subsistema fue de 1.05 kg.

= Las restricciones dimensionales, dictadas segtin las normativas de CalPoly, fueron cum-

plidas en anchura (menor a 100 mm) y altura (menor a 100 mm).

= La restriccion dimensional objetivo de profundidad fue de 210 mm, lo cual no se

cumplié con una longitud total del subsistema de 240 mm.

= Debido a la cantidad de propelente y al uso de una valvula solenoide comercial, el

tiempo de expulsion del gas fue de 8 s.



= Debido a las condiciones de expulsiéon del propelente, el sistema de ionizacién y su

efecto fue imperceptible.

» El prototipo brindara al nanosatélite un delta de velocidad imperceptible de 0.74 m/s
(Lopez, 2023).

Se realizaron ciertas recomendaciones que se tomaran en consideracion para la realizacion
de la fase 2, en busca de un sistema que logre los objetivos planteados originalmente, asi

como los planteados en esta fase:

= Se recomendd realizar el tanque de lamina metélica para un mejor aprovechamiento

del volumen.

= Se recomendod la realizacién de una valvula solenoide propia ajustada a la misién, que
provea flujos en los cuales se pueda obtener una buena combinacién de tiempo de

salida e impulso perceptible.

= Se recomendo realizar la ionizaciéon mediante catodo hueco.

4.2. Especificaciones de CalPoly para un CubeSat 3U

El programa de CubeSats de la Universidad Politécnica del estado de California inicia
en 1999 con el fin de volver més accesible la visita al espacio exterior, haciendo el envio de
nanosatélites una alternativa econémica y viable, este programa fue diseniado originalmente
para propositos académicos. Un CubeSat es un nanosatélite que puede abarcar varios ta-
maios, desde 1U hasta 12U (ESAC, 2022), para este trabajo el foco esta en las limitaciones
para un CubeSat 3U y las dimensiones fisicas que este debe cumplir, esto debido a que el

propulsor se disenara para que este sea compatible con dicha estructura.

Las limitaciones basicas de tamaifio de la estructura completa se encuentran en el Apén-
dice B del documento de CubeSat Design Specifications de CalPoly. Para un CubeSat 3U
estas son de 340.5 mm en Z y de 100.0 mm en Y y en X. Ademads, para este tamafio de
CubeSat existe un espacio saliente extra permitido, conocido como Tuna Can, este es un
cilindro de 64 mm de didmetro que se puede extender 36 mm afuera de la cara -Z del satélite
(CalPoly, 2022).

Otras caracteristicas fisicas que se deben respetar para el disefio del subsistema de pro-
pulsién es la masa del satélite. Para un CubeSat 3U la masa méaxima debe ser de 6 kg

(CalPoly, 2022), Sin embargo, se respetara la propuesta de la fase anterior.



Figura 3: Dimensiones bdsicas de un CubeSat 3U
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Figura 4: Tuna Can de un CubeSat 3U
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4.3. Propulsores iénicos

Un propulsor es un sistema cuya funcién es la de generar cierto impulso o empuje para
un cuerpo que busca alcanzar determinada aceleracion. Entonces un propulsor i6nico es un

tipo de propulsor que genera dicho empuje mediante la utilizacién de atomos o moléculas

con cierta carga eléctrica.

Figura 5: Propulsor idnico de rejillas de la NASA

Nota. Adaptada de la NASA (2016).

El principio mediante el cual el propulsor funciona es con la ionizaciéon de un elemento



gaseoso llamado propelente. La ionizacién consiste en aumentar la energia o bombardear con
electrones un a&tomo o molécula neutra. Existen varios métodos para ionizar un propelente,
lo cual se explica mas adelante. El dispositivo que se encarga de la ionizacién se conoce
como fuente o pistola de electrones; se colocan 2, uno apuntando a la entrada del flujo a la
camara de propulsiéon y el otro, a la salida del propulsor. El propelente fluye, junto con los
electrones producidos, a la caAmara de propulsion, donde se expondra a campos magnéticos

para aumentar su grado de ionizacién (NASA, 2016).

En esta camara, los 4tomos ionizados pasan a la etapa final. En la salida, se encuentran
dos rejillas electrificadas que hardn que los a&tomos salgan disparados a velocidades de hasta
90,000 mph; esto se logra con un efecto resortera que se da en las rejillas. La primera rejilla
estd cargada positivamente; mantiene los iones positivos dentro de la camara. Cuando la
presion es demasiada, logran pasar y son repelidos al lado opuesto. La segunda rejilla, en-
tonces, toma estos electrones repelidos y los atrae. La fuerza resultante dispara los electrones
y genera propulsion. A la salida de las rejillas, se encuentra la segunda pistola de electrones
que neutraliza el propelente (NASA, 2016).

4.4. Propulsores idnicos para satélites pequenos

El NASA Evolutionary Xenon Thruster (NEXT) es un propulsor que demostro 48,000
horas (5 anos y medio) de operacion ininterrumpida, utilizando tnicamente 860 kg de xenon
(NASA, 2013).

Figura 6: Seccion transversal y vista frontal del AIE

Nota. Adaptada de NASA. (2013)

También se desarrollé el Annular Ion Engine, un propulsor iénico que funciona bajo
el mismo concepto que el disefio tradicional con un cambio de geometria: una camara de

ionizaciéon anular en lugar del circulo comtinmente utilizado.
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Con este cambio se busca que el area de propulsiéon mantenga un buen porcentaje del
clasico diseno circular, con el beneficio de que los espacios entre paredes se reducen oca-
sionando un mayor nimero de colisiones en la cAmara, generando un mayor porcentaje de
ionizacién al propelente. Estos cambios simples ofrecen hasta 10 veces méas potencia que el

propulsor puede otorgar y el triple de densidad en el empuje (NASA, 2017a).
4.4.1. Ejemplos de propulsion en CubeSats

Debido a su accesibilidad econémica y a que pueden ser transportados como parte del
payload de vehiculos aeroespaciales mas grandes, el interés en los CubeSats han aumentado
notoriamente. Asimismo, se increment6 el interés por incluir un sistema de propulsiéon. En

los tltimos anos, han surgido una gran cantidad de métodos de propulsién innovadores.
Resistojet de agua para CubeSats

Este es un sistema de propulsion utilizado para un CubeSat 6U. Este pretende seguir el
principio de practicidad y factibilidad econémica que caracteriza a los CubeSats. El prope-

lente es una mezcla entre liquido-vapor de agua (Nishi, 2020).

El principio de funcionamiento se debe a un vaporizador, un tubo largo que funciona al
momento en que la tension superficial hace que gotas se desplacen hasta este. Una innovaciéon
critica de este modelo es que no requiere un consumo eléctrico especifico para la vaporizacion
del agua, por lo que se considera un resistojet, propulsor no eléctrico, y es que este modelo
utiliza el calor de los componentes en el Payload del satélite para evaporar la fase liquida
en el vaporizador. Finalmente, el vapor pasa por una boquilla para generar impulso (Nishi,
2020).

Este modelo demostro los siguientes resultados:

» Un delta-V de 61 m/s.

= Impuslo promedio de 3.3 mN.

= Duracién con una carga de 10 horas.
= Impulso especifico de 70 s.

» Consumo eléctrico menor a 22 W (Nishi, 2020).

Sistema de propulsién hibrido quimico-eléctrico

Un propulsor bi-modal consiste en un sistema con dos o mas posibilidades para generar

impulso. Ambas formas comparten propelente, tanque y software. En cambio, un propulsor
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hibrido cuenta con dos o méas formas de generar impulso, estas totalmente independientes. Se
evalud la factibilidad de un satélite hibrido con el objetivo de utilizarse para misiones RGT
(Repeating Ground Track), donde el satélite recurre un mismo sitio en érbita para anéalisis
recurrentes focalizados en una zona de interés. Se busca este tipo de propulsién debido a que
este tipo de misiones requiere grandes deltas-V para la realizaciéon de maniobras agresivas
que ayuden al satélite a conservarse en el sitio de interés, pero se busca también impulsos
especificos altos para ahorro de propelente y misiones de larga duraciéon o de cambio de
orbita (Gentgen, 2022).

Se utilizaron simulaciones para obtener las posibles combinaciones dimensionales. Las
opciones mas prometedoras para un satélite 3U fueron tres combinaciones de tamafnos de

propulsores, donde el més prometedor entregd los siguientes cambios de delta-V:

» delta-V para el modo de bajo impulso de 200 m/s.

» delta-V para el modo de alto impulso de 40 m/s (Gentgen, 2022).

Sin embargo, este se descartd debido a las medidas requeridas. Por lo tanto, se concluyo
que la propulsiéon hibrida no es una opcion factible para CubeSats 3U, con la tecnologia

disponible al momento de la publicacion del respectivo trabajo (Gentgen, 2022).
Micro-resistojet con propelentes verdes

Este propulsor se realiz6 por la universidad de Delft, su principal objetivo era el de
utilizar un propelente seguro, verde y no téxico. Por lo tanto, se realiz6 un prototipo cuyo

propelente fue agua en estado solido, la cual se buscaba sublimar (Cervone, 2016).

Figura 7: Esquemdtico de micro-resistojet
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Nota. Adaptada de Cervone, A. (2016)

El diseno se realizé con manufactura MEMS (Microelectromechanical systems). Todos

los componentes, excepto la valvula, se fabricaron en los laboratorios de la universidad. Se
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hicieron multiples simulaciones que coinciden con los datos esperados mediante la teoria. A
condiciones especificas del evaporador de agua de 150 Pa de presiéon y a una temperatura

del evaporador de 573K, los resultados fueron los siguientes:

= Empuje de 0.39 mN.
= Potencia utilizada en el evaporador de 1.54 W.

» Impulso especifico de 87.3 s (Cervone, 2016).

Propulsor minimalista de alta frecuencia para nanosatélites

Debido a la simplicidad que se requiere a la hora de adjuntar elementos a nanosatélites,
en especial CubeSats, se busco el crear un propulsor iénico que no necesitase un neutralizador
a la salida del nanosatélite. Esto se logré mediante ionizacién por induccion y la utilizacion
de un magnetréon. De esta forma el plasma al salir tendra un diferencial de voltaje de cero
(Baranova, 2023).

Aunque no se tienen datos especificos del desempetio del propulsor, se tienen simulaciones
que demuestran el potencial de voltaje de cero a la salida de la cAmara y la trayectoria de
las particulas expulsadas a velocidades de 10 a 100 km/s que generaran el impulso, dejando
esta tecnologia como una posible candidata si lo que se desea es la reducciéon de componentes
(Baranova, 2023).

Figura 8: Simulacion de voltaje de las particulas en el propulsor
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Nota. Adaptada de Baranova, V. (2023).

Propulsor de electrospray vectorial (VET)

También ha surgido un tipo de propulsion eléctrica alternativa. Esta consiste en la tec-
nologia de electrospray. El principio basico de funcionamiento para este tipo de propulsiéon

es el de rociar propelente en estado liquido, sin embargo, este propelente es previamente
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pasado por un campo eléctrico para volverse conductivo. Para este tipo de tecnologia no
se utilizan los propelentes usuales para propulsores eléctricos, es mas comin utilizar sales
fundidas debido a que previo a la exposicién a los campos eléctricos, estas forman un fluido
cuasi-neutral (Savytskyy, 2023).

De parte de la Royal Millitary College of Canada se inicidé con el prototipado de un
propulsor de tecnologia electrospray donde el rocio se daré en dos emisores para provocar
un cambio de velocidad angular de un CubeSat 1U (Savytskyy, 2023).

Figura 9: Funcionamiento de sistemas de electrospray para incrementos en la velocidad angular
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Nota. Adaptada de Savytskyy, I. (2023).

Entre los principales retos de manufactura y diseno se encontraron las tolerancias ajus-
tadas de la punta porosa necesaria para la correcta distribucién del propelente como spray.
Para este diseno, una vez el propelente fue cargado y expulsado mediante una punta fina
hacia una cidmara independiente, se utilizan rejas cargadas para acelerar los iones y provocar

impulso (Savytskyy, 2023).

En promedio se obtuvieron los siguientes resultados con un emisor de grado de porosidad

= Impulso especifico de 2135 s.

» delta-w (velocidad angular) de 15.5 microradianes/s

Figura 10: Ensamblaje de emisores VET

Nota. Adaptada de Savytskky, I. (2023).
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Simulaciones para un propulsor de frecuencias de microondas electrotérmico

En la conferencia de propulsion eléctrica del MIT en 2022, se presentaron distintas si-
mulaciones que buscaron parametrizar y encontrar el tamano 6ptimo de boquilla para un
propulsor electrotérmico, el cual debia generar plasma mediante ondas amplificadas de mi-

croondas con amonia como propelente principal (Biswas, 2022).

Aunque se disefi6 el modelo y se llevaron ciertos prototipos a cabo, la imposibilidad de
medir correctamente el impulso ocasiondé que se utilizaran tnicamente simulaciones para
medir el resultado. Se disenn6 un modelo de una cavidad de resonancia con su respectiva
antena donde el plasma se debe generar. Los parametros de disefio indican una frecuencia
de resonancia de 17.8 GHz (a mayor frecuencia menor amplitud y menores dimensiones de
la cavidad de resonancia para un funcionamiento 6ptimo), una altura de 21.1 mm y un radio
de 6.8 mm (Biswas, 2022).

Se encontré que es necesario una guia de ondas para disminuir las pérdidas, ademas de
que la temperatura a la cual se calienta el propelente mediante las ondas de microondas

impactan directamente en el impulso especifico (Biswas, 2022).
= Para una temperatura de 500 K, se obtuvo un impulso especfifico de 200 s.

= Para una temperatura de 2000 K se obtuvo un impulso especifico de 370 s.

= Para una temperatura de 3000 K se obtuvo un impulso especifico de 490 s.

En cuanto al tamano de la boquilla, esta fue fabricada de una placa de aluminio con
un agujero pasado, las pruebas se realizaron a la temperatura nominal del tanque de 500 K
(Biswas, 2022).

= Para una boquilla de 0.081 mm de didmetro se obtuvo un impulso especifico de 108 s.
= Para una boquilla de 0.162 mm de didmetro se obtuvo un impulso especifico de 241 s.

= Para una boquilla de 0.19 mm de didmetro se obtuvo un impulso especifico de 240 s.

El sistema mostré un consumo de potencia total de 40 W (Biswas, 2022).

Propulsor BIT-3 de Radiofrecuencia

Para la ionizacion de radiofrecuencia o ionizacion RF se debe tener a disposicién un
magnetrén. Elemento que acelera un campo magnético estatico mediante campos magnéticos

transversales de un electromagneto. Los intentos méas recientes en la utilizacién de esta
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tecnologia fueron de parte de Busek, empresa especializada en propulsién, en el intento de
realizar un propulsor eléctrico miniatura especializado para trabajar con yodo en satélites
de 6U a 12U llamado BIT-3 (Tsay, 2017).

Como magnetron se utilizé una bobina energizada a altas frecuencias que gener6 plasma
por induccién. Una vez con las particulas positivamente cargadas, el resto del sistema es
similar al del resto de propulsores. Dicho plasma es acelerado mediante un par de rejillas

energizadas (Tsay, 2017).

El desempeno de este propulsor demostro:

un delta-V de 2.9 km /s para un CubeSat 6U.

Impulso promedio de 1.24 mN.
= Impulso especifico de 1400 s

» Consumo eléctrico de 80 W (Tsay, 2017).

Figura 11: Propulsor BIT-3 en funcionamiento con propelente xendn (izquierda) y su diserio final
de yodo (derecha).

Nota. Adaptada de Tsay, M. (2017).

4.5. Estado del arte en propulsiéon para satélites pequenos se-
gin la NASA

Anualmente NASA publica un informe del estado del arte para satélites pequenos, entre
las secciones publicadas se encuentran las mas recientes tecnologias probadas o los conceptos
més recientes presentados hasta esa fecha. Para el ano 2022 se evaluaron tecnologias de

propulsién quimica, eléctrica y sin propelente ademés de sus variantes (NASA, 2022).
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Figura 12: Empuje e impulso especifico para los tipos de propulsion en nanosatélites.
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Nota. Adaptada de la NASA, 2022

Para que el prototipo sea competitivo con las alternativas més recientes en la industria

deberia caer dentro de la zona del tipo de propulsién gridded ion.

4.6. Ionizacién y generaciéon de plasma

El término plasma se sigue debatiendo incluso en los campos de la fisica actual. Es
conocido como el cuarto estado de la materia y para este proyecto sera tutil el definirlo de
una forma béasica. Esto debido a que no es de utilidad comprender los complejos modelos

que este estado conlleva, basta con comprender los detalles de su formacion.

Figura 13: Bola de plasma de venta comercial

Nota. Adaptada de Tierno (2015).

FEl plasma es un elemento gaseoso el cual ha sido parcial o completamente ionizado.

17



En términos més complejos podemos atribuir el plasma al modelo cinético-molecular, este
indica que al aumentar la energfa de un elemento en estado gaseoso, el resultado sera la
liberacion de electrones y un cambio de carga, de un elemento neutro a un elemento cargado
positiva o negativamente (un catién o un anién respectivamente). En cualquiera de los casos
el resultado son particulas cargadas que ademés generan un mar de electrones conocido

como plasma (Tierno, 2015).

El grado de ionizacién del plasma es la relacion entre los a&tomos o moléculas ionizadas
v los 4&tomos o moléculas neutras, a mayor el grado, mayor el porcentaje de gas con carga.
Es importante comprender que, un grado alto de ionizacién implica mas iones y, por lo
tanto, mayor impulso. Es por esto que se debe evaluar la relacién entre este nimero y el

electromagnetismo (Tierno, 2015).

Entre las leyes principales del plasma, se establece que, en presencia de campos magnéti-
cos, el mar de electrones tiende a tomar movimiento en trayectorias curvas, este movimiento
genera colisiones y genera nuevos iones, aumentando el grado de ionizacion (Tierno, 2015).
En conclusién, si se inducen campos magnéticos a la salida del propulsor y en la camara de

ionizacién, se generara un mayor impulso.

Con el concepto claro, se puede proceder a evaluar de qué manera se realizara el proceso

de ionizacion y, por lo tanto, de generacion de plasma para el propulsor de CubeSat 3U.
4.6.1. Ionizacién por alto voltaje

La ionizacion de un fluido neutro como lo es el aire se da cuando la energia de dicho fluido
aumenta, asi liberando electrones, generando iones. Es por esto que una manera bastante
sencilla y eficaz para la creacion de plasma visible es la ionizaciéon por alto voltaje, también

conocido como efecto corona (Photonis, 2022).

El efecto corona se da por un diferencial de voltaje entre un anodo, superficie con carga
negativa, y un catodo, superficie con carga positiva. Para que esto ocurra el efecto debe
estabilizarse y, por lo tanto, cumplir con ciertas condiciones. Una de las regiones cargadas
debe ser una punta o una esquina, esto se debe a que el campo eléctrico debe concentrarse
en esta regiéon. Sin embargo, la otra superficie debe ser extensa y no presentar radios de

curvatura agudos (Photonis, 2022).
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Figura 14: Brillo del efecto corona en lineas de poder de alta tension

Nota. Adaptada de Photonis (2022).

Al cumplir con las condiciones mencionadas, el aire circundante iniciara a transmitir el
campo eléctrico. Debido a que el aire no es un conductor ideal, este empezara a calentarse,
aumentando su energia. Cuando el campo eléctrico alcance un punto critico, la energia del
aire aumentara tanto que comenzara a soltar electrones y de esta manera el aire se ionizaré.
Se podra notar que el efecto tuvo lugar debido a la emanaciéon de una tenue luz morada o
azulada que se liberard producto del mar de electrones, es decir, se generara plasma visible
debido al alto voltaje (Photonis, 2022).

4.6.2. Ionizaciéon por catodo hueco

Este tipo de ionizacién estd presente en muchos de los sistemas de propulsiéon eléctrica
de hoy en dia, tanto en los propulsores de iones, propulsores de efecto HALL e incluso
en generadores de plasma de la estaciéon espacial internacional. Consiste en un tubo vacio
de algiin metal refractario, usualmente tungsteno, llamado emisor. Este es un tubo por el
cual se hace fluir el gas que se desea ionizar, al realizar esto el metal debe ser calentado a
temperaturas de hasta 800 a 900 °C, de esta manera el gas que fluye por el tubo aumentara

su energia hasta desprender iones y generarse plasma (Kovaleski, 2001).

Entre las consideraciones a tomarse en cuenta, el cdtodo vacio no es de gran tamano.
Entre los estudios realizados se encontré6 que segin ciertos datos empiricos las medidas
ideales son de 25.4 mm para la longitud del tubo y el didmetro interno del mismo de 5.32
mm, para los resultados 6ptimos a la hora de ionizar se puede usar una corriente de 1 A
y un flujo mésico del propelente de 7 a 13 sccm. Es importante mencionar también que el
catodo debe tener un agujero de salida més pequeno, entre 1.2 a 2 mm, esto para que el

fluido se retenga un mayor tiempo dentro del catodo (Kovaleski, 2001).

En conclusién, esta es una técnica bastante sencilla en cuanto a construccion si se tiene
en cuenta las consideraciones de disponibilidad del tungsteno, su fabricacion y el método de

calentamiento del catodo.
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4.7. Otros componentes generales de los propulsores i6nicos

4.7.1. VAalvulas solenoides

Las vélvulas solenoides, también conocidas como electrovalvulas, son dispositivos eléc-
tricos de control de flujo. Su nombre se debe al solenoide, bobina capaz de generar campos
magnéticos que se encuentran en su interior. Existen dos tipos principales de valvulas clasi-
ficadas por su estado no energizado, valvulas normalmente cerradas y normalmente abiertas
(Electroindustria, 2019).

Para este trabajo se utilizara una véalvula normalmente cerrada, estas se caracterizan por
detener el flujo sin corriente eléctrica. El principio de funcionamiento de la valvula consiste
en tener en su interior una armadura unida a un vastago magnético, ambas piezas sostenidas
en una posicion cerrada por un resorte a la hora de estar sin energia. Cuando el solenoide se
electrifica, el vastago es jalado y junto a este se jala la armadura, comprimiendo el resorte,

haciendo que la armadura bloquee totalmente el paso del fluido (Electroindustria, 2019).

Figura 15: Vilvula solenoide normalmente cerrada
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Nota. Adaptada de Electroindustria (2019).

Valvula solenoide miniatura para CubeSat 3U LONESTAR

Para el estado del arte en sistemas de propulsién en nanosatélites, en la tltima actua-
lizacion de 2016 por parte de NASA se hizo énfasis en la construcciéon de piezas a un bajo
costo y con una alta confiabilidad. En los intentos mas recientes de lograr esto se trabajo
con resina Accura Bluestone que provee alta rigidez y un buen comportamiento ante las
temperaturas y condiciones en las orbitas a las cuales los CubeSats suelen trabajar (Parker,
2016).

Para el satélite LONESTAR, el cual al momento de la actualizacion llevaba ocho meses
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en Orbita, se utiliz6 un sistema de una valvula solenoide construida a medida para aprovechar
la carga 1til del CubeSat 3U, diseniada para transportar R236fa. Esta se construyé mediante
manufactura aditiva con la resina mencionada. Se usdé una combinaciéon de didmetros de
entrada y salida para ajustarse al cambio de flujo solicitado por la misién. Aunque este
satélite cuenta con una propulsion de gas frio no ionizado (Parker, 2016), para este proyecto,
la valvula se colocaré previo al sistema de ionizacion, por lo que la utilizacién de resina puede

ser considerada.

Para este proyecto se buscaré trabajar con resina debido al buen funcionamiento de la
valvula del satélite LONESTAR, ademés de usar el funcionamiento de una valvula solenoide

normalemnte cerrada estandar.
4.7.2. Tanques de almacenamiento

Segun la regulacion para CubeSats de CalPoly, este no debe exceder una presurizacion
de més de 1.2 atm. Pero debe tener un factor de seguridad de 4, es decir, se fabricara para

que resista hasta 4.8 atm de presion (CalPoly, 2022).

Es uno de los componentes méas comunes debido a que este se debe incluir en cualquier

propulsor que utilice algtin tipo de propelente.
Tanque de propulsor resistojet CHIPS

Se realiz6 un Propulsor de tecnologia resistojet llamado CHIPS (CubeSat High Impulse
Propulsion System) en cooperacion de CU Aerospace e industrias VACCO. Para este pro-
pulsor comercial se utilizé6 un cartucho sobrecalentador para elevar a altas temperaturas el
propelente utilizado, que en este caso fue el refrigerante comercial R134A (Hejmanowski,
2015).

Figura 16: Propulsor CHIPS de CU Aerospace

Nota. Adaptada de Woodruff (2015).
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A pesar de que se consideraron varios factores para la construccion del sistema, el proceso
de disenio del tanque fue un proceso simple. El tanque tiene una seccién transversal de
95x95 mm en forma de cuadrado redondeado en las esquinas. Se optd por esta forma para
aprovechar la geometria interna del satélite y llevar la mayor cantidad de propelente posible.
Ademas, se establecio que la longitud de este era la extension interna completa de un satélite
1U. Sin embargo, la longitud dentro del satélite puede variar desde 0.5U hasta donde se

requiera, pues se reciben pedidos para misiones especificas (Hejmanowski, 2015).

Figura 17: Vista lateral y dimensiones de Propulsor CHIPS en CubeSat 1U
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Nota. Adaptada de Woodruff (2015).

141.8

Un elemento importante del diseno es que este lleva el refrigerante en estado liquido,
ademas el tanque lleva un sistema de calentamiento interno mediante una resistencia en la
parte interna del tanque para evitar que el propelente cambie a estado sélido y se mantenga

en las condiciones de presion con las que fue enviado (Hejmanowski, 2015).

Se tomaran las mismas consideraciones para el disefio del tanque de almacenamiento de
este proyecto que las tomadas para el tanque del propulsor CHIPS. Por las limitaciones a la
hora del maquinado, se utilizara una secciéon transversal circular ya que se utilizara un tubo
con dos tapas soldadas. Se tendra menor masa de propelente que en un tanque del CHIPS

de la misma longitud, pero sera suficiente, al menos para esta fase de pruebas en tierra.
Tanque de propulsor ambipolar (CAT)

Este satélite CubeSat Ambipolar Thruste (CAT) utiliza un propulsor de alto impulso.

Este se diseno para funcionar con gas Xenoén como propelente, debido a su alta masa molar
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y un bajo voltaje de ionizacién. El punto de estudio de este CubeSat es su tanque, pues,
este fue disenado para soportar presiones de hasta 100 bar (aproximadamente de 99 atm).
Este esta disefiado con un factor de seguridad de 5 (Collard, 2015).

El diseno del tanque consiste en la forma maés eficiente para almacenaje en micropro-
pulsores, un tanque esférico con una entrada y salida para insertar las valvulas de llenado
y salida. Este disefio se escogié debido a que esta forma de tanque ofrece la mejor relacion
de masa de tanque contra volumen interno. Ademas de que la empresa encargada tuvo la
disponibilidad de maquinado de sinterizado, laser para la complicada geometria del tanque y
las dificultades de maquinado en titanio, material del que esta compuesto la pieza (Collard,
2015).

Figura 18: Tanque y propulsor CAT

Nota. Adaptada de Collard (2015).

A pesar de estar sometido a presiones relativamente elevadas, la tnica verificaciéon rea-
lizada al tanque fue un anélisis de elementos finitos cuyo punto critico fueron los puntos
de unién de las valvulas. En este analisis se verifico el factor de seguridad de 5 posterior a
insertar un redondeo en los puntos criticos para aliviar los esfuerzos. Se realiz6 un anélisis
de vuelo debido a que al construirse de titanio este podia no desintegrarse al reingresar a la
atmosfera (Collard, 2015), caso que no sucederia con otros metales con un punto de fusion

menor como el aluminio.

4.8. Medidas de desempeno de propulsores

En el célculo de desempeno de propulsién en satélites, existen varias opciones a consi-
derarse. Las mas utilizadas son el impulso, el impulso especifico y el delta-V. Tanto es asi
que, sin importar el tipo de propulsion, internacionalmente en convenciones aeroespaciales,
se establece la metodologia de conseguir estos datos y se validan como parametros de peso

para comprobar el comportamiento y el desempeno de los propulsores (Lin, 2022).
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Para evaluar el desempeno de los prototipos a realizarse, se utilizaran ciertos valores. Se
planted en un principio el objetivo de alcanzar los 10 s de impulso especifico en comparaciéon
a los 0.1 s de la fase anterior. Para esto, es necesario, conocer que representa y que mide

dicho valor, asi como un anélisis dimensional y qué se desea lograr con este impulso.

Para el anélisis, se supondréd un propulsor tinicamente como una maquina capaz de
acelerar una masa mediante la aceleracion opuesta de un flujo, es decir, un propulsor lanzara

un flujo hacia una direccién opuesta a la que se acelerara el cuerpo.
4.8.1. Impulso e impulso especifico

Para acelerar una masa se necesita una fuerza proporcional tanto a la masa como a la
aceleracion. Sin embargo, con los propulsores, se obtiene una ligera variante, para acelerar
el cuerpo, el cohete, satélite, etc, se soltara un flujo mésico con dimensionales de masa por
tiempo. Como la masa ya posee una velocidad de flujo, debe multiplicarse por una velocidad

equivalente que toma en cuenta el diferencial de presiéon que toma lugar en la propulsién

(NASA, 2021).

Para calcular el impulso y el impulso especifico, no es necesario conocer datos como las
presiones mencionadas. El impulso es un valor neto ganado por el cohete; se puede definir
como la fuerza de propulsiéon por el tiempo que tuvo efecto sobre el cuerpo. Mientras, el im-
pulso especifico toma este valor y lo divide por el peso del propelente utilizado, definiéndose
como el impulso por cada unidad de peso del propelente. Para simplificar los célculos, se
puede usar la velocidad equivalente, la unidad del impulso es de fuerza por tiempo, mientras

que para el impulso especifico es solamente tiempo (NASA, 2021).

Ecuacion de impulso
I=Ft

Ecuacion de impulso especifico

4.8.2. Velocidad del CubeSat

El objetivo, es que el cuerpo que se esta propulsando, en este caso el CubeSat, obtenga un
cambio en su velocidad actual mediante el impulso proporcionado al satélite. Como se desea
aumentar en un factor de 10, el aumento en impulso especifico también se desea aumentar

en el mismo factor la velocidad que el propulsor puede brindar con una carga del propelente.

Para tener la magnitud exacta que el propulsor brindara al satélite se debe considerar
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no solo el impacto del impulso, sino también la pérdida de la masa que el cuerpo sufrira.
En el caso de cohetes o satélites con un sistema de propulsion y propelente, la pérdida de
la masa de dicho propelente se vuelve significativa. Para esto se modela una ecuacién del
impacto del impulso teniendo en consideraciéon una pérdida de masa, esa se conoce como
ecuaciéon del cohete modelada por el fisico Konstantin Tsiolkovsy y también conocida como
la ecuacion de Tsiolkovsy (of Central Florida, 2016).

Ecuacion de Tsiolkovsky

oV = Ipglnt
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CAPITULO b

Metodologia

5.1. Descripcion de la metodologia

El trabajo se dividié en cinco etapas, durante las primeras dos, se busco realizar una
investigaciéon previa del trabajo realizado tanto en la fase 1 como en los proyectos mas
recientes en relaciéon a propulsion de nanosatélites. En las tres restantes se realizo el diseno
de los tres subsistemas que componen el propulsor: el tanque de almacenamiento, la valvula
solenoide y las pistolas de electrones (sistema de ionizaciéon) ademas de la validacion de

estos.
Etapa 1: recopilacién del trabajo realizado en la fase 1

Primero se busco recopilar todos los datos de la primera fase. Se realizar6é un analisis de
todos los objetivos planteados en la fase anterior, esto para verificar que objetivos se cumplie-
ron y cudles atin deben ser cumplidos. Se tuvo en consideracion todas las recomendaciones

realizadas en esa fase.
Etapa 2: estudio para el diseno de los subsistemas

Se buscaron los estudios y avances més recientes en las diferentes areas: tanques, valvulas
e ionizacién. Para el sistema de ionizacién se compararon las opciones utilizadas en sistemas
recientes. Se escogit la opcion para ionizar el propelente y se tabularon materiales necesarios

con sus costos.
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Para los otros dos subsistemas se buscé informacién en propulsores comerciales o acadé-

micos recientes que puedan aportar a y validar los disenos preliminares.
Etapa 3: diseno y calculos preeliminares

Previo al prototipaje se realizaron disefnios preliminares en base a los disenos funcionales
de la fase 1, las recomendaciones y lo investigado en la etapa 2. Se realizaron calculos de
masas, volimenes o caudales segin el componente. Esto con el fin de comprobar que los

distintos subsistemas estuviesen disenados para cumplir con los requerimientos establecidos.
Etapa 4: prototipado y prueba

Se construyeron los prototipos en base a los disefios aprobados. Con el prototipo cons-
truido se realizaron distintas pruebas. La prueba de ionizacién fue inicamente una prueba
visual para comprobar que existia impulso sin la alimentaciéon de la valvula. La prueba de
salida del propelente fue una prueba de velocidad de vaciado para comprobar las dimensiones
de la véalvula de estrangulamiento. La prueba fue exitosa debido a que el tiempo de vaciado

fue mayor a 8 s (tiempo de vaciado de la primera fase) y esta fue perceptible visualmente.
Etapa 5: validacion e iteracion

Con los datos obtenidos, se realizaron calculos de impulso especifico, de empuje y de
cambio de velocidad para comprobar si los objetivos se cumplieron. Ademas, se verificd que

los requisitos fisicos o de desempeno se cumpliesen.

Este fue un proceso iterativo, por lo que se repetié el proceso desde la etapa 3 hasta
cumplir todos los objetivos y requisitos. Se realizaron varios prototipos hasta cumplir con

todas las metas establecidas en el protocolo del proyecto.

5.2. Requisitos

Cuadro 1: Identificacion de cédigos

ID Significado
SE Sistema eléctrico
STR  Estructura
VL Valvula solenoide

TN  Tanque contenedor

SIO  Sistema de ionizacion

Nota. Elaboracion propia.
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Cuadro 2: Requisitos

Codigo Descripcién

SEO01 El sistema eléctrico debe contar con una fuente que provea el voltaje
minimo para alimentar la valvula solenoide, el controlador y si se
requiere, el sistema de ionizacion.

SE02 Debe incluir un controlador capaz de abrir y cerrar la valvula
de manera remota.

STRO1 La masa del propulsor debe ser menor a 4.2 kg.

STRO2 La altura del propulsor no debe ser mayor a 100 mm.

STRO3 La anchura del propulsor no debe ser mayor a 100 mm.

STR04 La profundidad del propulsor dentro del CubeSat no debe ser mayor
a 220 mm .

STRO5 El propulsor debe limitar su espacio fuera del CubeSat 3U al volumen
permitido Tuna Can

VLO1 La valvula solenoide debe poder ser fabricada en los laboratorios de
la Universidad del Valle de Guatemala.

VLO02 La valvula no debe superar su longitud comercial de 23 mm de
entrada a salida.

VLO03 Se debe crear una vélvula normalmente cerrada.

TNO1 La presion del tanque en condiciones terrestres debe ser de 1.2 atm
como maximo.

TNO02  El tanque debe ser fabricado con un material metalico.

TNO3 El tanque debe poseer un factor de seguridad minimo de 4
en condiciones terrestres.

TNO4 El tanque debe mantenerse bajo la zona de fluencia en cualquier
punto de su zona de operacion.

SIO01  El sistema debe generar plasma visible.

SIO02 Kl sistema debe generar un impulso especifico iinicamente por
ionizacién de al menos 1 segundo.

SIO03  La propulsion debe generar un impulso especifico de por lo menos

10 segundos.

Nota. Elaboracion propia.
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5.3. Diseno del tanque de almacenamiento
5.3.1. Informacioén de iteracion anterior
Fase 1

El tanque del sexto prototipo se realizé con PVC para 100 psi. Las dimensiones fisicas

de este tanque fueron:

Cuadro 3: Valores fisicos del tanque para el prototipo 6.

Propiedad Valor
Longitud (mm) 155
Diametro (mm) 70
Masa (g) 362.5
Capacidad (g)  0.41

Nota. Elaboracion propia.

Tanque de referencia — Propulsor CHIPS

En el 2015 se realiz6 un propulsor comercial de tecnologia resistojet llamado CHIPS
(CubeSat High Impulse System) en cooperacion entre industrias VACCO y Cu Aerospace.
Se tomaron consideraciones especificas para la fabricacion del tanque del propulsor, estas se

encuentran en el marco teorico.
5.3.2. Iteracion 1

Como parte de las nuevas implementaciones en la fase 2 del subsistema de propulsion se
buscod tener un tanque de almacenamiento fabricado de un material metalico. Esto con el
fin de reducir el grosor de pared y poder asignar medidas aptas para el cumplimiento de los
requerimientos TNO2 y STR04. Para esto se disend un tanque de aluminio 6061 que redujera

dichas medidas y que pudiese almacenar una cantidad igual o mayor de propelente.

Al cotizar los materiales y analizar la manufactura se decidié realizar el tanque con
un cilindro so6lido de aluminio 6061 con medidas estandar de 95 mm de didmetro por una
longitud de 152.4 mm. De este cilindro se obtuvo la base del tanque y la tapa. Se realizd

refrentado y desbaste interno y externo en un torno manual.

Se optd por usar una rosca interna para la unién entre la base del tanque y la tapa. Se
utiliz6 un paso de 1 mm en un didmetro nominal de 77.90 mm. Esto debido a la compleji-
dad de otras opciones de uniéon como soldadura y a que se deseaba que la unién fuese no

permanente para facilitar ensamblaje u otros cambios al propulsor.
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Calculos de propiedades fisicas
Condiciones terrestres

Para que el diseno sea funcional este debe poder cargar con una cantidad igual o mayor
de propelente que el disefio previo. El volumen interno se calculara con la longitud interna

del tanque y el didmetro interno.

Vinterno = Td?1 = T(0.0779 m)2(0.13 — 3(0.003175) m) = 5.74¢~* m?

5.74e~4m3 « 0L — 0574 L

Donde Vj,ierno €s el volumen interno del tanque de almacenamiento, d es el didmetro

interno del tubo y 1 la longitud de este.

El diseno previo es capaz de cargar con 0.41 gramos de aire a 1.2 atm, asumiendo que
el aire se comportara como un gas ideal y una temperatura ambiental de 25°C. Se tomaran

los mismos supuestos.

Ecuacion de gases ideales
Pv=nRT

Donde P es la presion, V el volumen, R la constante de gas del aire, n el nimero de moles y

T es la temperatura. La masa molar del aire atmosférico es de 28.96 g/mol (de Sevilla, s.f)

— PVinterno — (1-2 atm)(0~574 L) _
s (0.082057 atmL/molK)(298 K) — 0.0282 mol

0.0282 mol x 22269 — 0817 ¢

1 mol

La cantidad de propelente (aire) que este diseno cargo fue 1.99 veces el almacenamiento
del diseno previo por lo que se considera un diseno exitoso. Sin embargo, también se debe
tener en consideracion la masa que el tanque tendra para verificar que en todo el subsistema,

no sobrepase el requisito STRO1.

Viubo = 5(0.08892 — 0.0779%)(0.13 m) = 1.873e~4 m3
Viondo = %(0.0779 m)2(0.003175 m) = 1.513¢~° m?
Viapa = 5(0.0779 m)?(0.00635 m) = 3.026e > m3

Viverca = 3 * (0.010 m)(0.0087 m)(0.005 m) = 1.305¢=% m3
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Viotat = Viubo + Vfondo + V;fapa + Viuerca = 2.340e~1 m?

Mtanque = Viotalpat = (2'340674 m3)(2700 %) = 0.631 kg

La masa inerte del tanque de almacenamiento, representada por mianque, es de 0.631 kg.
Condiciones en LEO

Se espera que el CubeSat y el propulsor se desplieguen en LEO (Low Earth Orbit), una
orbita espacial cercana a la Tierra. LEO abarca altitudes desde los 160 km hasta los 1000
km sobre la superficie terrestre (ESA, 2020). Los rangos de temperatura en esta érbita van
de -65°C a los 125°C (NASA, 2004).

Calculos de factor de seguridad

Para comprobar el cumplimiento de los requisitos TN0O3 y TN04 se realizaron célculos de
esfuerzos en cilindros presurizados. Se calcularon los tres tipos de esfuerzos a los cuales esta
sometido un cilindro con una presion interna, esfuerzo tangencial, esfuerzo radial, y esfuerzo

longitudinal.

Para realizar la comparaciéon entre las condiciones terrestres y las condiciones espaciales
se utilizaron las formulas con presiones absolutas. Es decir para la utilizacién de las distintas

ecuaciones las presiones utilizadas fueron:

Cuadro 4: Presiones interna y externa para cdlculos de esfuerzo .

Condiciénes Presion interna (MPa/atm) Presion externa (MPa/atm)
Terrestres 0.2246/2.217 0.1030/1.017
Espaciales 0.1216/1.200 0/0

Nota. Elaboracién propia.

El tanque de almacenamiento se considerd de pared gruesa utilizando el criterio de dia-

metro contra espesor de pared:

r=9=0089m _ 1616 < 20

donde r es la relacién de didmetro contra espesor, d es el didmetro externo del cilindro y
t el espesor de pared. Sir es menor a 20 el cilindro se considera de pared gruesa (Budynas,
2011).

Para comprobar el factor de seguridad requeridos por los requisitos TN03 y TN04 se

obtuvieron los esfuerzos experimentados por un cilindro presurizado. Se calculd el esfuerzo
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tangencial, el esfuerzo radial y el esfuerzo axial o longitudinal obtenidos con las siguientes

formulas:

Para el esfuerzo tangencial en condicion terrestre (ory):

— pﬂ‘? *png*TiQT’g (po*pi)/rz

r2—r?

Tt

ort =

(224,600 Pa)(0.0779 m)?—(103,000 Pa)(0.0889 m)2—(0.0779 m)?(0.0889 m)?((224,600 Pa—103,000 Pa)/(0.0779 m)?
(0.0889 m)2—(0.0779 m)2

= 378,971 Pa = 0.379 M Pa

Para el esfuerzo radial en condicion terrestre (ory):

_ Piri—porotrirs (Po—pi)/r?

2__ .2
To— T

a7y

oTt =

(224,600 Pa)(0.0779 m)2—(103,000 Pa)(0.0889 m)2+(0.0779 m)?(0.0889 m)?((224,600 Pa—103,000 Pa)/(0.0779 m)?>
(0.0889 m)2—(0.0779 m)2

= 237,744 Pa = 0.237 M Pa

Para el esfuerzo longitudinal en condicion terrestre (opy):

piTi
2_.2
Ts —Ti

oT) =

(224,637 Pa)(0.0779 m) __ -
Tt = toss o 7es o = 742,963 Pa = 0.742 M Pa

Donde p, es la presién externa del cilindro en las condiciones indicadas y p; la presion
interna, 7; el radio interno del cilindro y 7, el radio externo. r es el radio donde se desea
calcular el esfuerzo, se utilizé el radio que maximizara el esfuerzo. Para el esfuerzo tangencial
se utilizo el radio interno y para el esfuerzo radial se utilizo el radio externo. De igual manera

se encontraron los mismos esfuerzos para las condiciones espaciales.

Para el esfuerzo tangencial en LEO (og;):

ost = 925,882 Pa = 0.926 M Pa

Para el esfuerzo radial en LEO (og;):

ogr = —121,590 Pa = —0.122M Pa
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Para el esfuerzo longitudinal en LEO (og;):

og = 402,146 Pa = 0.402M Pa

Posterior a obtener estos esfuerzos se deben obtener los esfuerzos tridimensionales ge-
nerales. Donde los esfuerzos oy, 0, y ol se ordenan de mayor a menor siendo o1 el mayor

esfuerzo y o3 el menor. Los esfuerzos cortantes generales se obtienen como:

01—02

T1/2 =

Donde 71,3 fué el mayor esfuerzo. El mayor esfuerzo para cada condicion fue de 773 =
0.2529 M Pa para condiciones terrestres y de 7g1/3 = 0.524 M Pa para las condiciones en

LEQ. Con dichos valores se encontré el factor de seguridad para ambas condiciones.

Factor de seguridad para condiciones terrestres

n==w = %5% _ g9

Tr1/3 TT1/3
Factor de seguridad para condiciones en LEO

n = S _ 055 _ ogr

TS1/3 TS1/3

Donde n es el factor de seguridad, Sy es la resistencia al corte y .Sy es la resistencia a la
fluencia que se consideré como 301 MPa para el aluminio (MatWeb, s.f.). Se cumplieron los
requisitos TNO3 y TNO4.

5.3.3. Iteracion 2

En la iteraciéon 1, se tuvo un problema al momento de llenado y sellado. El primer
problema se dio en la tapa. Al momento de insertar la salida del compresor manual, no
podia colocarse para el llenado del tanque debido a que la valvula solenoide de vaciado
obstruia la entrada de la valvula de llenado. El agujero de llenado de la primera etapa

estaba a 20 mm del centro de la tapa. En esta nueva iteracion, se colocéd a 28 mm del centro.
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Figura 19: Comparacion entre primera y sequnda iteracion de tapas
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ITERACION 1

Nota. Elaboracién propia.

Al realizar las pruebas de sellado con la iteracion 1, el tanque present6 fugas audibles.
Se volvieron notorias al agregar espuma sobre la rosca de la tapa. Para realizar un sellado

correcto, se anadi6 teflon y silicon gris formador de empaque.
5.3.4. Manufactura

Iteracion 1

Para la manufactura del tanque, se compré un cilindro de aluminio 6061, con 152.4 mm

de longitud por 95 mm de diametro.

Se refrento la parte posterior y frontal del aluminio. Se retir6 una rodaja de material de
10 mm para realizar la tapa y realizar una sujeciéon segura al momento de manufacturar la

tapa.

Al cilindro de 95 x 142.4 mm se le realizé un agujero interno con una broca de 25.4 mm
y un desvaste interno utilizando un torno CNC; a la tapa se le realizé un agujero pasado

con una broca de 8 mm.

Figura 20: Primer paso de manufactura del tanque

Nota. Elaboracion propia.
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Posteriormente, mediante torno CNC se le di6 la medida necesaria a la parte interna del
cilindro. A la tapa se le dejé un cilindro de 40 mm de didmetro y 5 mm de profundidad para
la sujecion. Se llevo el agujero pasado de la tapa a la dimension necesaria (10 mm mediante

un proceso de maquinado interno.

Mediante el cilindro en la tapa, esta se llevé al espesor requerido segtn los planos con la

utilizacion del torno CNC.

Figura 21: Segundo paso de manufactura del tanque

Nota. Elaboracién propia.

Finalmente, se realizé la rosca interna al cilindro y externa a la tapa, se realiz6 el agujero
para el paso de la valvula, este se realizo mediante una broca de 6 mm. Se realiz6 un
refrentado del fondo del tanque pues el tipo de desvaste interno no permitié un fondo recto.
También se utilizo el cilindro de sujecién de la tapa para realizar el maquinado de un

hexagono de apriete, esto mediante fresa manual.

Figura 22: Tanque montado en la estructura

P

Nota. Elaboracién propia.
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Iteracion 2

Se compr6 un cilindro de aluminio 6061 de 82.55 mm de didmetro y de 12.7 mm de largo.
Se le realiz6 refrentado y desbaste para llegar a las mismas dimensiones de radio y longitud
de la iteracion 1. Se maquiné con un hexégono de apriete de las mismas dimensiones que el

hexégono de la iteracion 1.

La diferencia radicé en que se realizé un agujero con una broca de 6 mm. Esta se realizd
a 28.00 mm del centro. Esta medida se obtuvo al dejar un margen de 2 mm entre el borde

de la tapa y el borde de la vélvula de llenado.

Se realiz6 una rosca externa de 78 mm x 2 mm de paso y una rosca externa de 10 mm

x 1.5 mm de paso para el agujero de salida de propelente.

Figura 23: Realizacion de roscas para iteracion 2

Wiy

Nota. Elaboracién propia.

5.4. Diseno del sistema de ionizacion

5.4.1. Informacién de iteracidén anterior
Fase 1

Durante la primera fase, esta implementacién se realiz6 en el cuarto prototipo en forma
de una pistola de electrones por alto voltaje que consistia en un clavo y una lamina de
aluminio. Se realizaron calculos para dos pistolas, una para inyecciéon de electrones y otra

de cancelacion de carga en la salida de la camara (Lopez, 2023).

Para el sexto prototipo de la fase 1 se utilizaron dos cables con un diferencial de alto

voltaje dentro de un tubo con dos agujeros.
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Figura 24: Pistola de electrones para la cancelacion de la carga

Nota. Adaptada de Lopez, J. (2023).

Se comprobé el funcionamiento de este en el cuarto prototipo, se concluyd, mas no se
midié que existia una diferencia en el impulso especifico resultante con y sin el sistema de
ionizacién encendido. También se concluy6 que existia impulso tinicamente por el diferencial

de presiones.

Cuadro 5: Resultados de la primera pistola de electrones

Propiedad Valor
Masa (kg) 1.62

Impulso especifico (s)* 0.1

Nota. Elaboracion propia. *Este impulso es una combinacién de impulso dado por la

ionizacién y el diferencial de presiones.

5.4.2. Iteracion 1

Calculos preeliminares

Para garantizar la ionizacién se siguieron los fundamentos teéricos para la formacion de
un arco eléctrico, seleccionando correctamente el voltaje. Se necesitan aproximadamente 30
kV para formar un arco eléctrico a 10 mm de distancia (Olmo, 2009). El amplificador de

voltaje tiene la capacidad de llegar hasta los 90 kV, este se consigui6é de un taser.

Aoz = 22T 5 90000 V = 30 mm

Donde dq, es la distancia maxima que puede separarse catodo y anodo para formar
un arco, segun el voltaje méximo de salida del taser esta distancia es de 30 mm. Se buscd

alimentar un voltaje en el cual se produzca ionizacién sin provocar un arco voltaico.

37



Al desensamblar el taser se observo que este estaba alimentado por un arreglo de baterias
que entregaban 4 V y la separacion entre dnodo y cétodo se midié como 7 mm. Segin el

fundamento tedrico para lograr un arco en esta distancia, el voltaje de salida debi6 ser de:

VStaserl = 3000V * 7 mm = 21000 V

1mm

Donde Vgiqser1 €s el voltaje de salida del taser funcionando con su fuente de poder
incorporada. Con este dato se obtuvieron relaciones que sirvieron para el disefio de las

pistolas de electrones.

Vstaser1 — 21000V __
VItaserl o 4V o 5250

ry =

Donde ry es la relaciéon entre voltaje de salida y voltaje de entrada del amplificador de

voltaje y Viwaser1 €s el voltaje de la fuente de poder incorporada del taser.

_ _dtaser _ Tmm —
rq = ylese = gt = 0.57 V/mm

Donde 74 es la relacion entre voltaje de entrada y distancia de separacién entre &nodo y
catodo para conseguir un arco eléctrico. Una vez con estos datos se decidié que se utilizaria

un voltaje de 10 V para alimentar la pistola de electrones con la fuente variable.
dpistola = % * ‘/Itaser2 = m *x12V =21 mm

Donde dp;stoiq €s la distancia que debe haber entre el clavo y el alambre, y Viiggera el

voltaje que se le alimentara al amplificador de voltaje.

Para esta fase se realizdé un sistema de ionizacién que consto en total de cinco piezas,
tres impresas en PETG con manufactura aditiva, un clavo de cobre y un alambre AWG 22
para protoboard. El clavo se corté a la distancia requerida con una sierra de mano. Dos de

las piezas impresas conformaron la pistola interna y una la externa.
Pistola interna - Entrada

Esta parte consté de tres agujeros en la parte trasera del cilindro. Uno de estos es para
la entrada de la valvula y cuenta con un diametro de 2.70 mm. Se disefid6 una ranura para
permitir el paso de un tornillo M3, dichos tornillos servirdn para acoplar la pistola a la

camara de ionizacion.
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Pistola interna - Salida

Se disend para cargar en esta, tanto el clavo recortado como el alambre. Cont6é con un
soporte en la parte inferior de la pieza disenado para permitir el flujo de aire y a la vez

soportar el clavo concéntricamente.

Figura 25: Pistola interna montada en cdmara de ionizacion

Nota. Elaboracién propia.

Pistola externa

Para la pistola externa se utiliz6 el mismo diseno empleado en la fase 1 mostrado en la
figura 6 debido a su tamano y facilidad de colocacion en el soporte de las rejillas energizadas
(Lopez, 2023).

5.4.3. Iteracion 2

Pistola interna

Al realizar la primera prueba se comprobd que el disefio de la pistola interna de la
iteraciéon 1 no era funcional pues esta bloqueé el flujo directo del aire saliendo a presiéon del

tanque de almacenamiento.

Se realizo un disenio similar a la pistola externa para la segunda iteraciéon. Se eliminaron
los agujeros de sujecién con tornillos y se agregd un agujero en la parte posterior a la cAmara

de ionizacién para la colocacién de esta pistola.
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Figura 26: Pistolas de electrones de la iteracion 2

Nota. Elaboracion propia.

Sin embargo este se descarté al no producir plasma visible como se solicit6 en el requisito
SIOO01, por lo cual, aunque existieron confirmacion visual (movimiento de hoja) y confirma-

cion audible de que el proceso de ionizacidén ocurria, se optd por realizar otra iteracion.
5.4.4. Iteracion 3

La fuente de voltaje mediante la cual se aliment6 a ambas pistolas inicamente entregd
5.8 V en la préctica. Por lo tanto se diseno la iteraciéon 3 con una longitud para que el arco
eléctrico se diera y pudiese haber confirmacion visible de generaciéon de plasma. Se utilizo

un voltaje de 5.7 V como alimentaciéon para el amplificador de voltaje.
dpistola = % * VItaser?) - m *H. 7V =10 mm

Se disend una pistola con el mismo concepto que para la iteraciéon 2 con una menor
distancia entre anodo y catodo, se imprimieron en PETG gris. Se realizé con una longitud
total de 12 mm. Con una ranura de 1 mm de un lado y al ensamblarse se dej6 1 mm de

alambre de protoboard dentro del lado del catodo.

Figura 27: Distancia de diseno en pistola de iteracion 3

‘} 100 —»| —100

@12.00

Nota. Elaboracién propia.
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Al solicitar el voltaje maximo de la fuente fue visible un arco eléctrico donde se pudo
observar el plasma, cumpliendo con el requisito SIO01, Al posicionarse en 5.6 V, se pudo
apreciar movimiento en la hoja de prueba y confirmacién audible, es decir, un lijero pitido
que confirmé la ionizacién para esta iteraciéon. Esta se monto en el segundo prototipo de

esta fase.

Figura 28: Brillo perceptible de efecto corona antes de la formacion de arco eléctrico

Nota. Elaboracion propia.

Figura 29: Formacion de arco eléctrico (plasma) visible

Nota. Elaboracién propia.
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Para esta iteraciéon se anadié una cimara de ionizaciéon con dos ranuras para colocar
dos aros magnéticos. Estos se colocaron para anular la fuerza magnética de atraccion que la
rejilla positiva pudiese causar en los electrones liberados, debido a que esta cuenta con una

carga positiva y los electrones carga negativa.

Estas se conectaron paralelamente a una fuente secundaria, un arreglo de dos baterias
de 1.5 V. Estas bobinas no se conectaron a la fuente principal debido a que elementos que
exigen un minimo de corriente como el médulo Arduino y el relé de 5VDC no funcionaban

correctamente.

Figura 30: Vista superior de cdmara de ionizacion con aros magnéticos

Nota. Elaboracién propia.

5.5. Diseno de valvula solenoide

5.5.1. Valvulas solenoides en otros nanosatélites

La tecnologia de valvulas solenoides es ampliamente utilizada en la tecnologia de pro-
pulsiéon para nanosatélites. Varios de estos utilizan valvulas solenoides fabricadas de manera

interna por las organizaciones, entre estos estan:

» El LEPS (Lunar Flashlight Propulsion System) cuenta con cuatro valvulas solenoides
en miniatura. El sistema de propulsiéon se encuentra abordo del satélite JLP el cual
fue desplegado en mayo del 2021. Entrega 100 mN por cada propulsor (NASA, 2022).

» Laempresa SSTL (Surrey Sattelite Technology Ltd.) envié un sistema de propulsion con
tres tanques distintos de butano. Para cada uno de estos utilizé una valvula solenoide
(NASA, 2022).
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= En el 2014 se lanzo el nanosatélite POPSAT-HIP1 con ocho microboquillas, cada una
acompanada de una microvalvula eléctrica controladas remotamente. Cada una de
estas entregaba 1 mN de empuje (NASA, 2022).

5.5.2. Iteracion 1

Se busco realizar un diseno simple de una valvula solenoide NC (Normalmente Cerrada)
que consistié en:

= adaptador de tanque a la valvula

» adaptador de valvula a la cAmara de ionizacién

= bloque de paso con entrada para el vastago

= vastago

= resorte de compresion

» armadura

= embobinado de cobre

Los adaptadores se realizaron con manufactura aditiva mientras que el bloque de paso se
realiz6 de aluminio para manejar de mejor manera las tolerancias entre el agujero del bloque
y el vastago de hierro. El embobinado se realizé con alambre de cobre AWG 24 debido a su

disponibilidad comercial.
Calculos

Para el diseno del solenoide se debié comprobar que, en las condiciones de operacién, es
capaz de jalar el viastago metalico cuando sea activado; es decir, tiene la fuerza necesaria

para deformar el resorte que mantiene el vastago en sitio.

Se comproé un resorte comercial de 6 mm de didmetro y 28 mm de largo para realizar los
calculos. Para encontrar la fuerza necesaria para elevar el vastago contra la fuerza del resorte..
Se midi6 la deformacion del resorte contra un peso conocido de 2.23 N para encontrar la

constante.
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Figura 31: Resorte en estado estdatico sin deformacion

Nota. Elaboracién propia.

Figura 32: Resorte con una carga aplicada

Nota. Elaboracién propia.

_F _ (0228 kg)(9.8 m/s?)
k=25 = (0.034 751—0.028 m) 372.4 N/m

k es la constante de deformacion del resorte; F' la fuerza a la que se aplico; y Az, el

cambio de longitud del resorte.

Para la fuerza del solenoide se debe medir la intensidad del campo, esta se mide en
Teslas (Newton por Ampere metro) y depende de la permeabilidad de la materia en el vacio
y la permeabilidad relativa (PR) del material, para el hierro es de 5000. La permeabilidad

magnética en el vacio es de 4Pie-7 Tesla por metro partido Ampere (de Alicante, 2011).
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También es proporcional al niimero de vueltas que tenga el embobinado, se calculé para 50

vueltas.

B = pPrL = 47e=7(5000) Lm BUCA) _ 7g 5 7
Donde B es la intensidad del campo magnético, N la cantidad de vueltas del embobi-
nado, d el didmetro del embobinado, I la corriente, u la permeabilidad en el vacio y Pg la

permeabilidad relativa del hierro.

La fuerza del campo magnético es equivalente a la intensidad del campo magnético, la
corriente y la longitud del campo. Se limitaré la longitud a 15 mm y se utilizaré la corriente
de salida de un adaptador 120V /5V, de 2 A.

Frampo = BIL = 78.5 T(2 A)(0.015 m) = 2.35 N

Donde Fegmpo es la fuerza que provoca el campo en el vastago de hierro, I la corriente y

L la longitud de la bobina. Con esta fuerza se buscé una deformacién de 6.32 mm.
Adaptadores

Para los adaptadores se realizaron cilindros con agujeros concéntricos que fueron redu-
ciendo su didmetro interno y externo. Estos se realizaron con resina fotocurable de 450 nm
(nanémetros) mediante manufactura aditiva. El primer adaptador conect6 del tanque al

bloque de paso y el segundo fue de la salida del bloque a la cAmara de ionizacion.
Solenoide

Para el embobinado y la armadura se seleccion6 en el apartado de calculos las vueltas a
realizar, estas se realizarén con alambre AWG 24 de didmetro de 0.511 mm. Para la armadura
se disend una pieza en CAD 3D con un espacio disponible para el embobinado de 15 mm.

Por cada capa de embobinado se tuvieron aproximadamente 29 vueltas.

Figura 33: Prueba de solenoide (primera iteracion)

Nota. Elaboracion propia.
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El solenoide no mostré ningtna senal de magnetismo, ni con el vastago de acero ni con

otras piezas ferromagnéticas mas pequenas.
Cuerpo de la valvula

Se denominé el cuerpo de la valvula el conjunto de bloque y vastago. El bloque de paso
se realiz6 mediante manufactura sustractiva en la fresa manual. Este recibe el paso del fluido

y contiene el vastago permitir o limitar el flujo de propelente.

El vastagd se realizé de un tornillo de acero, este se maquiné hasta tener un didmetro
de 6.35 mm por ser una medida comercial (1/4 in). El agujero de paso para este vastago se

realizo con un taladrado con broca del mismo diametro.
5.5.3. Iteracion 2

Tanto la solenoide como el cuerpo de la valvula no presentaron éxito. El bloque de
paso y el vastago no presentaban un sellado adecuado y la solenoide no presenté senales de
magnetismo. Por lo tanto se realiz6 la compra de una valvula solenoide comercial y se utilizo

ingenieria inversa para realizar una segunda iteracion.
Solenoide

Ademas de ingenieria inversa, se realiz6 una prueba practica de magnetizacién en un
tornillo de acero de 6.25 mm. Este se realiz6 debido a que en los supuestos de la iteracion 1
se asumia que todo el niicleo seria de un material ferroso cuando este fue una combinacién

entre dicho material (el vastago) y un polimero (el carrete).

Figura 34: Prueba de prdctica de magnetismo

Nota. Elaboracién propia.

Como se puede observar en la figura 34 esta prueba resultd exitosa, pudiendo sostener

en el extremo del clavo tanto materiales ferrosos pequenos como el vastago. Ademés se
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comprob6 que selecciéon de la direcciéon del embobinado y de la corriente eran correctos.

Por lo tanto, para esta iteracion se realizé6 un cuerpo hecho de un tornillo M10. Se dejé
26 mm de longitud para embobinado (longitud utilizada en la prueba practica). Se realizo
el mismo embobinado que en la iteraciéon anterior con la nueva longitud. La fuerza teorica

de este embobinado fue de

Feampo = BIL = 785 T(2 A)(0.026 m) = 4.09 N

Donde Fegmpo es la fuerza que provoca el campo en el vastago de hierro, I la corriente y

L la nueva longitud de la bobina.

Figura 35: Nucleo de tornillo M10 para embobinado

Nota. Elaboracion propia.

Debido a que tampoco presentd magnetismo se realizaron varias pruebas con 100, 120,

140, 180, 250 y 300 vueltas. Sin embargo, ninguna de estas presenté magnetismo.
Cuerpo de la valvula

Se pudo observar que el concepto utilizado para la valvula comercial era distinto al
disenado en la iteracién anterior. Para este, el agujero de entrada era bloqueado por una
tapa con material sellante. y el agujero de salida solo recibia propelente al activarse la

solenoide, permitiendo el flujo.

Con este concepto se realizaron varios disenos con el agregado de tener entrada y salida
disenadas para acoplarse a las piezas del propulsor y reducir el largo general de este. Se
busco utilizar la solenoide comercial debido a la falta de magnetizacion de esta iteraciéon. Se
iter6 el disefio debido a que ciertas dimensiones permitian el flujo de aire atn en su estado

cerrado. Entre estas estan:
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1. Impresién en PETG: mal posicionamiento de agujeros de unién con solenoide.
2. Impresion en PETG: no se logro sello debido al material.

3. Impresion en Resina fotocurable de 450 nm: orilla del disco que realiza el sello presentd

pandeo.

Figura 36: Distintas impresiones del bloque de paso de la vdlvula

Nota. Elaboracién propia.

Finalmente la cuarta impresion en resina fotocurable de 450 nm se prob¢ y realizé el sello
correctamente. Esta se unio a la solenoide comercial mediante cuatro tornillos autorroscantes
M3 de 8 mm de longitud. Todas las iteraciones presentaron un agujero de entreda de 6 mm

con rosca M6 de paso 1, y un agujero de salida de 3.20 mm.

5.5.4. Iteracion 3

Cuerpo de la valvula

Con el bloque de paso definido, se realizaron los acoples. El acople entre tanque y el
bloque de paso se realizo6 mediante manufactura sustractiva en el torno manual. Se realiz6
de aluminio 6061. El acople entre el bloque de paso y la cAmara de ionizaciéon se realizo de
la misma resina fotocurable de la cual esta hecho el bloque de paso. Se tuvieron que realizar
varias impresiones, pues el agujero de 0.5 mm necesitado para estrangular el propelente se

imprimpidé Gnicamente en la tltima impresién de tres distintas que se realizaron.
Solenoide

Se realiz6 una tltima iteracién para la solenoide. Se acorto la longitud total de la bobina
para colocar un anillo de retencién de 9 mm para que fuese mas sencillo realizar un embo-

binado mas ordenado y tener el campo magnético més unidireccional posible. Ademas, se
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opt6 por alimentar la solenoide con la fuente de 12 VDC que se utiliz6 para alimentar las
rejillas energizadas y la solenoide comercial. Finalmente, el embobinado se realiz6 de manera
distinta, se utilizo un calibre de menor didmetro (AWG 27) permitiendo 60 vueltas en una
longitud de 23 mm. Se realizaron las 60 vueltas, se coloco cinta de aislar y se enroll6 otra
bobina de 60 vueltas, asi 3 veces. Estas 3 bobinas se conectaron en paralelo para sumar sus

fuerzas magnéticas actuando en el vastago.

Figura 37: Tercera iteracion de solenoide con dos bobinas en paralelo

Nota. Elaboracién propia.

Aunque se tuvo un resultado diferente, este no fue el esperado. La solenoide presenté su-
ficiente fuerza magnética para mantener el vastago unido a la orilla del agujero. Sin embargo
al insertar este en el nicleo este era repelido hacia afuera al alimentar la bobina. Se intent6
invertir la corriente y el embobinado pero se tuvo el mismo resultado. Se decidi6é dejar la

solenoide comercial junto con el cuerpo realizado en la Universidad del Valle de Guatemala.

5.5.5. Manufactura
Tteracion 1

Para la manufactura del bloque metélico de paso, se utiliz6 un cuadrado de 60x60x20
mm de aluminio 6061. Se realiz6 un corte aproximado y de forma manual con una sierra

para metal y una prensa de banco.

Figura 38: Primer paso de manufactura para el blogue de paso

Nota. Elaboracién propia.
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Finalmente se realizaron tres agujeros mediante la utilizacién de una fresa manual, con
brocas de 6.35 mm, 3.125 mm y de 10 mm. Con las primeras dos se realizaron dos perfo-
raciones a lados opuestos del bloque de paso. Se realiz6 primero un agujero pasado con la
broca de 3.125 mm. Luego, este agujero se utiliz6 como guia para realizar un agujero de 7

mm de profundidad con la broca de 6.35 mm.

Se realizaron dos agujeros en la parte superior para la entrada del vastago. Se realizo
una perforacién de 2 mm con la broca de 10 mm para la ranura que sostendra la armadura.
Ademas se realiz6 una perforacion de 5 mm con la broca de 6.35 mm para la entrada del

vastago.

Figura 39: Blogue de paso

Nota. Elaboracién propia.

Iteracion 3

Para la tercera iteraciéon se realizo el acople entre el tanque de almacenamiento y el

bloque de paso del propelente. Este se realizé de manufactura sustractiva de aluminio 6061.

Se cort6 de manera manual un cilindro de 25 mm de didmetro. Se cort6 a una longitud
de 40 mm. Se realiz6 refrontado de ambos lados y se le realizé un agujero pasado de 6 mm
de diametro. Posteriormente se realizaron operaciones de cilindrado de ambos para ambas
uniones. Del lado del tanque se dejé un didmetro de 11 mm y del otro lado se dejé un

didmetro de 6 mm.

Se realizaron roscas externas de ambos lados. Estas mediante torno CNC. Finalmente,
mediante fresa manual y un tornillo M12 de guia se realiz6 un hexdgono para apriete o
desensamblaje en fresa manual. Se realiz6 del lado del tanque un agujero de 6 mm de
didmetro y 15 mm de profundidad. Esto para que existiese una reduccion de didmetro en el

paso del propelente.
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Figura 40: Corte de cilindro para acople tanque-blogue de paso

Nota. Elaboracién propia.

5.6. Apartado eléctrico/electronico

El prototipo actual cuenta con un total de 3 sistemas eléctricos independientes: para

ionizacién, para valvula y para aros magnéticos.
5.6.1. Ionizacién

Figura 41: Diagrama eléctrico de sistema de ionizacion

Pistola interna - Pistola externa -

M

+ Amplificador de voltaje

~ 29400 vDC

.

3.6VDC

Fuente Variable

Nota. Elaboracién propia.

o1



La ionizacién requirié de la creacién de altos voltajes. Esto se consiguié mediante un
amplificador de voltaje extraido de un taser. Consistié de unas pinzas de entrada que se
conectaron a una fuente variable. Estas pinzas se conectaron hacia el amplificador de voltaje.
La salida positiva del amplificador fue hacia los dos cationes de ambas pistolas de electrones,
la salida negativa fue hacia los dos aniones de estas. La fuente es capaz de entregar un
méximo de 5.7 VDC debido a limitaciones de potencia y corriente. Mientras que debido a
que las pistolas se encuentran cerca de formar un arco eléctrico, se calcula que la salida del

amplificador es de 29400 VDC aproximadamente.
5.6.2. Valvula

Este consto de dos lineas distintas de voltaje. La principal consistié de una fuente de 12

VDC, esta alimenta la valvula solenoide y también energizo las rejillas.

La linea secundaria consistiéo en un voltaje de 5 VDC proveido por un arreglo de 4
baterias AA de 1.5 V. Aunque este arreglo entregd un voltaje ligeramente mayor (6 VDC)
se consider6 como una fuente de 5 VDC debido a que esta aliment6é un microcontrolador
Arduino UNO de este voltaje. Ademas, este arreglo aliment6é un sensor IR HX1838 y un

modulo de Arduino con trigger para un relé de 5VDC.

Figura 42: Diagrama eléctrico de vdlvula y rejillas
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Nota. Elaboracién propia.

La linea principal tuvo el extremo negativo en conexién directa con la valvula solenoide
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v la rejilla negativa. El extremo positivo se conecto a la linea comin del médulo de relé.
Se conect6 el pin NO (normalmente abierto) a la solenoide y a la rejilla positiva. De esta
manera, Gnicamente al enviar una senal de trigger hacia el médulo es que se completo el

circuito.

La senal para aperturar la valvula se envi6 de manera remota por un canal infrarrojo.
Al momento de presionar una tecla, el codigo de Arduino envié una senial HIGH hacia la
base de un transistor PNP que permiti6 el paso de los 5 VDC hacia el puerto de trigger, los

puertos de la bobina del relé estuvieron conectados permanentemente al arreglo de baterias.
Uso de transistor PNP

Se intentd inicialmente utilizar un relé de 5 VDC para realizar el sistema remoto. Sin
embargo, este no funcioné debido a que el pin de salida del Arduino no entregé la corriente
requerida para activar el relé. Se procedioé a comprar el mdédulo pero se presentéd el mismo
problema. Por lo tanto se opté por utilizar el transistor PNP para que la salida del pin
alimentara la base y fueron los 5 VDC del arreglo los que entregaron la senal directamente,

solucién que funcioné.
5.6.3. Aros magnéticos

Figura 43: Diagrama eléctrico de aros magnéticos

/N

It
Arreglo de baterias
T 3VDC

Nota. Elaboracién propia.

Este dltimo sistema consistié inicamente de un arreglo de dos baterias AA de 1.5 VDC

para un total de 3 VDC. Se conectaron ambas bobinas en paralelo.

5.7. Ensamblaje

Para el montaje del propulsor, se utilizé una combinacién de técnicas de sujecién que
incluy6 roscado, atornillado y resina como agente sellante donde fuese necesario. El propulsor

se sujetd a presion en dos soportes al tanque. Ambos estuvieron atornillados a la estructura
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del satélite. Este también se atornilld y estuvo a presién en un tercer soporte en la cimara

de ionizacion, el cual también se coloco atornillado a la estructura.

El propulsor se mont6 sobre una estructura de un satélite 3U adaptada para transportar
el propulsor disefiado. La estructura consistié en dos piezas grandes que se conectan mediante
ocho parales. Entre las modificaciones, se realiz6 un agujero concéntrico de 88.90 mm, para
facilitar el paso del tanque de almacenamiento a la hora de necesitar montar o desmontar el

subsistema.

Figura 44: Propuesta de ensamblaje del propulsor en la estructura 3U

Nota. Captura de pantalla de Autodesk reimpresa por cortesia de Autodesk, Inc.

Figura 45: Faplosion del propulsor con indicadores de piezas

Nota. Captura de pantalla de Autodesk reimpresa por cortesia de Autodesk, Inc.
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Se pueden observar en la explosion anterior todos los subsistemas mencionados. Ademés
se pueden observar a més detalle la tornilleria, la estructura y los soportes que se utilizaron.

Se agregd un listado de estos componentes para una mejor comprension del diseno.

Cuadro 6: Listado de partes del propulsor

No. Nombre de la pieza Cantidad
1 Estructura 3U 1

2 Tanque de almacenamiento 1

3 Vélvula (con sus respectivos acoples) 1

4 Sistema de ionizacién 1

5 Tornillo M3x0.5x16 28

6 Tuerca M3x0.5 30

7 Tornillo M3x0.5x30 2

Nota. Elaboracién propia.

Ensamblaje fisico
Primer prototipo

Este consistié en una cadmara de ionizacién sin espacio para aros magnéticos, el tan-
que de aluminio 6061 y la solenoide comercial montada en el bloque de paso realizado en
manufactura aditiva. Este se utilizo6 para las primeras cinco pruebas. Aunque fue funcional
debido a que se contruy6 con segundas y terceras iteraciones de los distintos subsistemas este
no contaba con un apartado eléctrico que pudiese accionar el prototipo de manera remota.
Ademas que debido a la longitud de la camara, la profundidad del prototipo sobrepasé lo

requerido. Las pistolas no llegaron a mostrar plasma debido a su la longitud de su disefio.

Figura 46: Montaje fisico del prototipo 1

Nota. Elaboracion propia.

95



Segundo prototipo

En este se implementaron las tltimas iteraciones de todos los subsistemas. Ademas es-
te tuvo integrado el sistema de relé para la activacién remota de la valvula y las rejillas

energizadas.

Figura 47: Montaje fisico del prototipo 2

Nota. Elaboracién propia.

Figura 48: Prototipo 2

Nota. Elaboracién propia.
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5.8. Obtencién de resultados

Se buscé realizar un sistema de pruebas similar al utilizado en la fase 1. Este consistié en
el modelado de una hoja de papel, con una masa conocida, como un péndulo. Se realizé un
marco sostenedor de la hoja para colocar esta en una altura constante. Se utilizaron a través
de las pruebas 3 hojas de 71x40 mm de distintas masas pues se consider6é que el resultado

del impulso especifico se limitaba por el angulo y no por la propulsiéon otorgada.

1. Hoja M1: 0.26 g
2. Hoja M2: 0.98 g

3. Hoja M3: 2.06 g

El péndulo fue modelado como una masa puntual al final de la hoja. Se calcul6 la energia
potencial adquirida y el desplazamiento neto, con esto se despejo la fuerza, ambos datos se

obtuvieron mediante el angulo medido en software.

Figura 49: Medicion del dngulo en prueba ionizada

Nota. Elaboracién propia.

Con la fuerza y el tiempo obtenido del video de las pruebas se obtuvo el impulso, y con
el peso del propelente se tuvo el impulso especifico y el cambio de velocidad en el satélite al

utilizar todo el propelente disponible.
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CAPITULO D

Resultados
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6.1. Requisitos

Cuadro 7: Cumplimiento de requisitos

Codigo Descripcién Cumplido

SEO1 El sistema eléctrico debe contar con una fuente que provea el voltaje

minimo para alimentar la valvula solenoide, el controlador y si se

requiere, el sistema de ionizacién. Si
SE02 Debe incluir un controlador capaz de abrir y cerrar la valvula

de manera remota. Si
STRO1 La masa del propulsor debe ser menor a 4.2 kg. Si
STRO2 La altura del propulsor no debe ser mayor a 100 mm. Si
STRO3 La anchura del propulsor no debe ser mayor a 100 mm. Si

STR04 La profundidad del propulsor dentro del CubeSat no debe ser mayor

a 220 mm . Si
STRO05 El propulsor debe limitar su espacio fuera del CubeSat 3U al volumen

permitido Tuna Can Si
VLO1 La valvula solenoide debe poder ser fabricada en los laboratorios de

la Universidad del Valle de Guatemala. No
VL02 La valvula no debe superar su longitud comercial de 23 mm de

entrada a salida. No
VL03 Se debe crear una vélvula normalmente cerrada. Si
TNO1 La presion del tanque en condiciones terrestres debe ser de 1.2 atm

como maximo. Si
TNO02  El tanque debe ser fabricado con un material metalico. Si
TNO3 El tanque debe poseer un factor de seguridad minimo de 4

en condiciones terrestres. Si
TNO4 El tanque debe mantenerse bajo la zona de fluencia en cualquier

punto de su zona de operacion. Si
SIO01  El sistema debe generar plasma visible. Si
SIO02  El sistema debe generar un impulso especifico tinicamente por

ionizacion de al menos 1 segundo. Si
SIO03  La propulsion debe generar un impulso especifico de por lo menos

10 segundos. Si

Nota. Elaboracién propia.
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6.2.

Masa y dimensiones fisicas

Cuadro 8: Masas de componentes de prototipo 2

Pieza/componente Masa unitaria (g) Cantidad Masa total (g)
Tanque de almacenamiento 604.00 1 604.00
Valvula de llenado 8.26 1 8.26
O-Ring 12 ID x 1/8 in 0.61 1 0.61
Acople tanque-valvula 13.00 1 13.00
Solenoide comercial 66.28 1 66.28
Bloque de paso de valvula 13.56 1 13.56
Acople valvula-camara 0.07 1 0.07
Pistola de iones posterior 1.27 1 1.27
Pistola de ionizacién canceladora 1.31 1 1.31
Camara de ionizaciéon 14.21 1 14.21
Soporte de camara 10.33 2 20.66
Soporte de cilindro 4.12 4 16.48
Tornillo M3x0.5x16 0.95 28 26.6
Tornillo M3x0.5x30 1.12 2 2.24
Tuerca M3x0.5 1.25 30 37.5
Soporte de rejilla 2.21 2 4.42
Rejilla metélica 0.90 2 1.80
Arduino UNO 40.00 1 40.00
Modulo relé 5 VDC 14.92 1 14.92
Receptor IR HX1838 3.30 1 3.30
Protoboard de 57 puntos 6.42 1 6.41
Aro magnético 3.17 2 6.33
Amplificador de voltaje 11.26 1 11.26
Total 914.50

Nota. Elaboracién propia.
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Cuadro 9: Masa total de CubeSat 3U con propulsor integrado

Propiedad Valor
Masa de propelente 0.817 kg
Masa de componentes 0.914 kg
Masa de estructura 3U 0.104 kg
Masa total 1.835 kg
Masa permitida 4.20 kg

Porcentaje utilizado de masa disponible 43.69 %

Nota. Elaboracién propia.

Cuadro 10: Dimensiones generales del propulsor

Propiedad Valor
Largo (eje Z)  220.00 mm
Ancho (eje X) 88.90 mm
Alto (eje Y) 83.90 mm

Nota. Elaboracién propia.

6.3. Propulsién

Cuadro 11: Caracteristicas de propulsion de las distintas pruebas (no ionizadas)

No.Prueba Empuje (mN) Impulso especifico (s) Delta V (m/s)

1 0.00 0.00 0.00
2 0.71 1.23 5.01
3 0.77 1.37 5.57
4 2.85 4.56 18.60
5 4.85 8.35 34.10
6 4.93 8.31 33.93

Nota. Elaboracién propia.
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Cuadro 12: Caracteristicas de propulsion de las distintas pruebas (ionizadas)

No.Prueba Empuje (mN) Impulso especifico (s) Delta V (m/s)

S Ot s W N

0.08
0.83
0.83
2.93
5.36
6.11

0.15 0.59
1.48 6.04
1.55 6.33
5.08 20.74
9.37 38.22
10.54 43.02

Nota. Elaboracién propia.

Figura 50: Comparacion de impulso especifico entre pruebas ionizadas y no ionizadas

Impulso especifico (s)

12
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=
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1
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E Mo lonizada M lonizada

Nota. Elaboracion propia.
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CAPITULO [

Discusién de resultados

El segundo prototipo realizado cumple con las expectativas pues este cumplié con mas
del 88 % de los requisitos esperados. Fueron tnicamente 2 los requisitos insatisfactorios de

17 propuestos, estos son relacionados con el médulo de la valvula solenoide.

El primero, VLO1, se considera como no cumplido debido a que la valvula utilizada en la
iteraciéon final del modulo no fue construida en su totalidad en el laboratorio. La solenoide
del prototipo es una solenoide comercial debido a que las multiples pruebas presentaron
errores de funcionamiento. El ultimo prototipo de solenoide ejercié una fuerza magnética en
el vastago, sin embargo, este movia dicho objeto hacia direcciones no funcionales una vez
dentro del nucleo. El dltimo (y todos los prototipos anteriores) se modelaron como un iman
con un campo magnético exterior que, segtin la direcciéon de la corriente, convergian hacia
la direccion deseada de movimiento para el vastago, esto funcioné cuando este se encontrd
en la orilla de la entrada al ntcleo. Sin embargo, al introducirlo el comportamiento no fue

el esperado.

El bloque de paso de la valvula si fue fabricado en los laboratorios como indica el requisi-
to. Este tiene entrada y salida para los acoples especialmente disenados para la reduccion de
la longitud del propulsor. Ademas, el lograr realizar el sello y volverla compatible con la so-
lenoide comercial indica que al lograr realizar una solenoide de menor tamafio esta se podra

montar en un bloque de paso personalizado reduciendo atin més el largo del subsistema.

FEl segundo, VL02, se considera como no cumplido debido a que al utilizar la solenoide
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comercial esta delimit6 el tamafno de la vilvula completa.

La masa del CubeSat cambiara al momento de que piezas estructurales y la camara de
ionizacién se realicen en aluminio 6061 o el material metalico escogido. Se puede observar
que la version actual del subsistema es menor al 50 % del limite establecido. Sin embargo,
se debe considerar el impacto de la fabricacién de las piezas de metal. También se debe
considerar que las piezas de electrénica usadas, que representan una fracciéon significativa
de la masa, son comerciales, al realizar piezas especificas para el propulsor la masa se podré

reducir.

Las dimensiones del propulsor cumplen a cabalidad con lo establecido por las normativas.
El largo del propulsor coincide con 2 unidades del CubeSat-3U. Esto hace compatible el
disefio con este satélite y deja una unidad de espacio que se puede ocupar para la misién
de este. El ancho y el alto se ven definidos por el tanque, recordando que este duplicéd el
almacenamiento, esto debido a la reduccion del grosor de pared en comparaciéon al de PVC

pero también al aprovechamiento y a la compatibilidad de este con la estructura.

Con respecto a la propulsion, de la prueba 1 a la prueba 2 se cambi6 la pistola de elec-
trones interna colocada al centro de la cAmara por el modelo mencionado en la segunda
iteracion del sistema de ionizacién, esto causd que el impulso del diferencial de presiones
fuera notorio. Aun asi, para la prueba 1 se pudo notar un movimiento de duracién indefi-
nida mientras se mantuviera la corriente, que otorgaba un ligero pero perceptible impulso
especifico. En la prueba 2 y 3 se not6 que al llegar a un dngulo determinado el area de la

salida del propulsor no impactaba completamente en el drea de la hoja M1 de 0.26 g.

Para la prueba 4 donde se puede ver un aumento en el impulso especifico se realizo
utilizando la hoja M2 con una masa de 0.98 g, més no se realiz6 ningn otro cambio al
prototipo. El impulso fue mayor debido a que este depende de la masa (y por lo tanto el
peso) de la hoja. Sin embargo, en esta prueba se observo que la hoja M2 llegaba también
cercana al angulo limitante (de aproximadamente 37°). Debido a todo esto, la prueba 4 fue
considerada tinicamente para probar la teoria del 4ngulo limitante, se procedi6 a realizar las

siguientes dos pruebas con la hoja M3 con una masa de 2.06 g.

Como ocurri6 de la prueba 3 a 5 el impulso especifico tuvo un aumento notorio. Sin
embargo, en esta ocasiéon la hoja no llegd al angulo limitante y se alcanz6 28.1° para la
prueba no ionizada y 31.2° para la prueba ionizada. Por lo tanto con esta hoja se optd por

medir el aumento en la mejora del prototipo 1 al 2 con la prueba final 6.

Como era de esperarse la propulsion por diferencial de presiones no obtuvo ninguna
mejora y tuvo una cambi6é de 0.04 s de impulso especifico, algo que se pudo dar debido
a la incertidumbre del manémetro utilizado. Este era un resultado esperado debido a que,

entre pruebas, el tanque se mantuvo a la misma presion, los acoples y valvula de paso se
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reutilizaron de la versiéon anterior y la cdmara de ionizacién fue similar en geometria.

El cambio entre prototipos se di6 en el apartado de ionizacién. Como se esperaba, esto
causé una mejora en la propulsion ionizada de la prueba 5 a la prueba 6. Esta prueba
fue suficiente para alcanzar el objetivo en propulsién esperado. Aunque el impacto de la
ionizacién siempre fue notorio, como se puede ver en la figura 47, en el cambio de prototipos
se puede notar el impacto real que se obtuvo al tener pistolas de electrones con confirmacién

visible del proceso de ionizacién y la funcionalidad de los aros magnéticos.
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CAPITULO 8

Conclusiones

. El prototipo con el tanque metalico y la valvula solenoide entregd 8.31 s de impulso
especifico. Al agregarse el sistema de ionizacion, entregd 10.54 s. Con este impulso
especifico, el prototipo obtendra un cambio de velocidad de 43.02 m/s en orbita. Este
se disend y se se desarrollé con dimensiones maximas de 220.00 mm x 88.90 mm x
88.90 mm.

. Se disen6 y se prototip6 un bloque de paso realizado con resina fotocurable de 450 nm
que se ensamblé con una valvula solenoide comercial de 12 V. Esta realizé sellado y

permiti6 el paso de flujo al energizarse.

. El requisito de una valvula solenoide personalizada para el prototipo no se alcanzé
debido a que el electroiman de la solenoide atrajo al vastago en sus bordes, pero,
repelié el vastago al momento de encontrarse dentro del iman, cuando se esperaba

atraccion.

. Se disend y se prototip6é un tanque metalico de aluminio 6061 con una capacidad de
0.817 kg de aire a una presion de 117 kPa. Este cuenta con un factor de seguridad de

295 para las condiciones en LEO.

. El tanque metélico duplico el almacenamiento en comparacion a la fase 1 sin compro-
meter las limitaciones de espacio ni masa. Su forma cilindrica permiti6 el aprovecha-

miento del espacio disponible en un CubeSat-3U.

. La reduccién del espesor de pared del tanque se limit6 a la falta de un método de

sujecion especializado durante su desbaste interno.
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10.

11.

12.

La implementacién de aros magnéticos de contencién en la cidmara de ionizaciéon y
la utilizacidon de pistolas de electrones que produjeron plasma visible aumentaron la

propulsién otorgada por el prototipo en 1.17 s.

. El ensamblaje completo, incluyendo tanque, valvula, sistema de ionizacién, proplente

y una estructura 3U impresa en PETG, cuenta con una mésa de 1.835 kg: 43.69 % de
la masa permitida de 4.20 kg.

. Mediante una prueba con la salida de la valvula obstruida, se concluy6 que el 89 % de

la propulsion se debe al diferencial de presiones entre el propelente comprimido y el

ambiente; para las pruebas realizadas, fue de 122 kPa.

Se comprob6 que se puede obtener magnetismo al realizar 3 embobinados en paralelo
con una bateria AA de 1.5 V como fuente de alimentacion. El electroiman presentd

suficiente fuerza magnética para levantar el vastago metélico de 12.81 g.

El impulso especifico de la prueba con una hoja con masa de 0.26 g se vio limitado a

1. 55 s y a 5.08 s en la prueba con una hoja con masa de 0.98 g

De los 17 requisitos planteados, no se cumplieron 2. Estos fueron del sistema de la
valvula solenoide donde no se obtuvo la direccién esperada del magnetismo ocasionado

por la solenoide fabricada.
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capPiTuLo 9

Recomendaciones

. La siguiente fase del proyecto debe enfocarse en el sistema de ionizacién, especialmente,

célculos especificos de densidad de electrones y voltajes ideales en las rejillas.

. Desarrollar una geometria de una camara de ionizacidén que realice mejoras en la pro-

pulsion.

. Realizar un maquinado de la cAmara de ionizacién y sostenedores de rejilla que garan-

ticen el sello de la caAmara al momento de colocar las rejillas y energizarlas.

. Buscar una solucién para alimentar las rejillas energizadas con alto voltaje sin que

realicen un arco eléctrico entre ellas.

. Eltrabajo puede empezar a realizarse de manera modular para una mayor profundidad
de estudio y fabricacion en cada subsistema, ya que los conceptos y geometrias son

funcionales.

. El médulo de valvula y los aros magnéticos se deben realizar por una persona con

conocimientos en fisica y magnetismo.

. A la valvula se le debe asignar una prioridad menor, pues no limita el propulsor en

presiéon maxima, empuje, impulso o almacenamiento.

. Realizar un plan de maquinado y sujecién especializado para conseguir un menor
espesor de pared en el tanque, con el fin de incrementar su capacidad y reducir su

masa.

. Priorizar la creaciéon y validaciéon de un sistema de pruebas para medir de manera

fiable el progreso de los prototipos.
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10. Establecer un objetivo del cambio de velocidad en el satélite con base en la velocidad
necesaria para subir de la 6rbita LEO y que guie el proyecto en pro de su utilizacién

en un CubeSat-3U desplegado.
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capiTuLo 10
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capiTuLo 11

Anexos

11.1. Cobdigo de arduino para el control remoto de la valvula

solenoide

#include <IRremote.hpp>
#define IR._ RECEIVE PIN 9
const int bobina = 6;
long int up = -417792256;
long int down = -1387069696;

void setup() {
Serial.begin(9600);
pinMode(LED BUILTIN, OUTPUT);

IrReceiver.begin(IR_ RECEIVE _PIN, DISABLE LED FEEDBACK);
digitalWrite(LED BUILTIN, LOW);

pinMode(bobina, LOW);

void loop() {
if (IrReceiver.decode()) {
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Serial.println(IrReceiver.decodedIRData.decodedRawData, HEX);
long int codigo = IrReceiver.decodedIRData.decodedRawData;

if (codigo == up){

digitalWrite(bobina, HIGH);

}

if (codigo == down){
digitalWrite(bobina, LOW);
}

IrReceiver.resume();

}

delay(100);

11.2. Bitacora de avances

Bitacora de registro para tomas de decisiones de disenio y cambios realizados a través de

las iteraciones: https://acortar.link /oOcOPs

11.3. Protocolo de pruebas
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1. Introducciéon

Se busca realizar pruebas de la capacidad del sistema de propulsion para un CubeSat
U, Fl sistema estd compuesto por un tanque de almacenamiento, una vélvula solenoide
y una pistola de clectrones interna y una externa, Ademds de un sistema de rejillas
electrificadas.

Se busca comprobar el impulso total que brinda el propulsor al ionizar el aire
proveniente del subsistema de almacenamiento y el impulso total que brinda el
propulsor uinicamente con el diferencial de presiones entre el tanque y la atmésfera.
Mediante estos resultados se podrd conocer el cambio en la velocidad y el impulso
especifico que el sistema de propulsion podria proveer a un satélite CubeSat 3U en
arbita.

- R Especificaciones técnicas

* Dimensiones:
El sistema de propulsion no deberéd exceder las dimensiones indicadas:
o Altura: menor a 100 mm.
o Ancho: menor a 100 mm.
o Largo: 220 mm dentro del CubeSat 3U.
o Largo: 36 mm fuera del CubeSat 3U.

* Materiales
El tanque esta fabricado con aluminio 6061T6. Las rejillas deben ser de cedazo
metalico.

* Fuente de energia
Los distintos componentes seran energizados de la siguiente forma:
o Vilvula solenoide y rejillas electrificadas: adaptador de 12 V/ 4 A
o Pistola de electrones interna y externa: Fuente regulable de 0-30 V

= Capacidad de almacenamiento:
A 117 kPa (17 psi) el tanque debe tener una masa de 1.448 g constatado de 0.631 g de
masa inerte y 0.817 g de aire comprimido. El propulsor completo y con 117 kPa (17 psi)
de propelente (aire) debe tener una masa de 1.58 kg.




Equipo necesario

a.

b.

Ampliﬁcad&vde voltaje obtenido de taser Jolt IMS56P para conseguir la
ionizacion

Fuente de voltaje DC repulable B&K Precision 0-30 Y, 0-2 A para
suministrar distintos voltajes de entrada al amplificador

Adaptador Fulgore de 12 V/4 A 7

Guantes de latex para proteccion elécetrica

Botas industriales de seguridad para proteccion eléctrica -

Compresor de aire manual

Mandémetro de alta pre}ién para neumaticos STANLEY de 10-120 psi,
tolerancia de +/- 1 psi

Hoja M1 (45x71x0.21 mm) M3

Holder de hoja M1 7

Dispositivo para grabacion /

Identificacion de peligros

Identificacion de peligros

Tipo Descripcion Control(es) Instrumento/equipo
Riesgo de Administrativo Pasos 3-7 de procedimiento
shock para la prueba de impulso
De eléctrico con total
sepuridad altos voltajes
por
amplificador EPP Guantes de latex y botas de
de voltaje punta de acero y suela de
goma

FEquipo de proteccion personal (EPP) y equipo de mitigacion

Equipo de proteccion personal (EPP) y de mitigacion

Descripeion Verificado

Guantes de latex parda proteceion dieléctrica \J Cj\

nivelindustrial con punta de acero y suela de goma \) ()




7. Mecdiciones

Tiempo de propulsion: se debe medir el tiempo entre la apertura de la valvula
solenoide y el momento en ¢l que la hoja de papel MI detenga su
movimiento. Este se mediré en el video obtenido en las pruebas.

- Impulso especifico: se debe registrar el comportamiento de la hoja de papel
mediante un video para modelarlo como un péndulo y calcular el impulso
brindado por el propulsor para ambos procedimientos.

S. Partes del prototipo

Imagen 1. Partes del prototipo

Vilvula solenoide

Iuput de
amplificador de

Pistola de electrones
externa

voltaje

Tanque de
almacenamiento

. el

Valvula de llenado

Conexion para rejillas
energizadas




Procedimiento de pruebas y mediciones

9.1. Listado (Check List).

2%4(0q

Responsable: \030,0, Gudi al Fecha:
J
. Responsab
No. Listado V‘;‘.‘"‘l’;‘d)" le Desviaciones
(SioNo) | 1 iciales)

Se tienen sobre el espacio de pruebas todo el

* e Vsama g hqu

seguridad para pruebas de ionizacion

1 equipo y materiales enlistados en la seccién S‘ J (-; M3 il
4: Equipo necesario ~se koo v Conls TR
Se tienen colocados los equipos de
2 seguridad (guantes y botas) de manera G JG
correcta
La vélvula solenoide se encuentre en su
3 estado cerrado. Es decir, no esté energizada 5“ J G
(su fuente estd desconectada).
El holder de la hoja de pruebas M1 y la hoja
se encuentran posicionadas paralelamente a
4 la cara -Z del prototipo a la salida del S \ k) (7
propelente. Colocada a 2 mm del borde de la
pistola externa (Imagen 2 de referencia).
Yije ML F‘\ b Yo
¥S.L2THE (R Lep !
(‘io 1.«"'0’ klﬂm
2 mm entre hoja y
=4 pistola externa
i
8
Imagen 2. Montaje de holder y hoja M1 para pruebas de propulsion
5 Existe una copia impresa del protocolo de 6‘ d (7




9.2. Procedimicnto para la prueba de impulso por diferencial de presiones

Responsable: J osva _ (Gudiel Fecha: _2%4(09
Paso Actividad Rcfllizado Rcsp.m'lsabl Dcsviaci.on.es del
(Si 0 No) | e (Iniciales) | procedimiento
1 Tomar el prototipo del propulsor con su estructura . J -
3U vy colocarlos en el drea de trabajo. Si
2 Insertar la salida del compresor de aire manual en
la  vélvala de llenado del tanque de Si J (>
almacenamiento.
3 Bombear hasta llenar el tanque a 1.2 atm (17 psi), .
comprobar mediante manémetro STANLEY, Sy Jd b
4 Posicionar el dispositivo de grabacion de manera ) J&
paralela a la cara +Y. ;
S Iniciar la grabacion. ’ J 6
6 Conectar el adaptador Fulgore a un tomacorriente ° e ene(z]'nzé
120 V para energizar la vélvula solenoide. . va|veley ey illg
PRECAUCION: Las rejillas también se Si ‘\) b hatt® atAwao@®
energizaran. remot9
7 Esperar hasta que la hoja Ml ya no presente .
mcf)vimienm Si d ©
8 | Detener la grabacion Si J G
9 Desconectar el adaptador Fulgore del tomacorriente Sy Jd >
9.3. Procedimiento para la prueba de impulso total
Responsable: J 0sde  (Oudie Fecha: 24| 09
Paso Actividad Realizado
1 Insertar la salida del compresor de aire manual en )
la vilvula de Illenado del tanque de S J (_7
almacenamiento.
2 Bombear hasta llenar el tanque a 1.2 atm (17 psi), & i JG6
comprobar mediante manometro STANLEY. '
3 Verificar que la fuente regulable se encuentre 5, \S (7
desconectada !
4 Conectar los electrodos de la fuente hacia la
entrada del amplificador de voltaje siguiendo la
polaridad. La salida negativa de la fuente con el 6 i J (9
negativo (negro) del amplificador. La salida
positiva de la fuente con el positivo (rojo del
amplificador). Imagen 3 de referencia.




Input del amplificador

de voltaje en ¢l
propulsor

Salida de
fuente
vartable

Imagen 3. Conexion entre amplificador de voltaje y fuente variable.

S Girar ambas perillas de voltaje de la fuente
hasta su tope en contra de las manecillas del L 0 (,7
A i )
reloj. Imagen 4 de referencia.

6 Verificar que la fuente est¢ en modo de ..
variacion de voltaje. Imagen 4 de referencia. S, rJ (7

Boton de

isph )
Display e¢ncendido

Boton para cambio
entre variacion de
voltaje o corriente

Perillas de voltaje

Perilla de corriente

Salidas de voltaje

'»‘ e w\ '&I Wargum: "’%

Imagen 4. Partes de fuente variable de voltaje B&K Precision

IMPORTANTE: verificar que no
7 existan objetos metalicos a menos de 3 -
cm de las lineas de alto voltaje (salida) ) ‘J (7
del amplificador o de la pistola externa.
Posicionar el dispositivo de grabacion .
: de manera paralela a la cara Y. S J b
9 | Iniciar grabacion. v Jd &
Conectar la  fuente variable al > o
i tomacorriente. S‘ J b




11

Encender la fuente variable. Imagen 4
de referencia.

oi

JdG

Girar  las perillas de voltaje
aumentando en incrementos de 0.5V

12 hasta llegar a la ionizacion (se observa S d (7
un ligero movimiento en la hoja M1).
Conectar el adaptador Fulgore a uln 6 aLq valwla Y
tomacorriente 120 V para energizar la . ve;illas ge gnegi~
/ eneg
¥ vélvula solenoide. PRECAUCION: Las ' \S b 2a70n oS ta auw ackn
rejillas también se energizaran. yernmoEa-
13 Esperar hast.a que la hoja MI no Sy J6
presente movimiento. =
14 | Detener grabacion Si J6
Apagar la fuente variable, Imagen 4 de .
i referencia. Si \) (9
16 Desconegtar la fuente variable del &: J G
tomacorriente.
Desconectar los electrodos de la fuente i
17 |de la entrada del amplificador de S \) G
voltaje.
18 Desconectar el adaptador Fulgore del (o J0

tomacorriente




ANEXO 1

CONOCIMIENTO Y CUMPLIMIENTO DEL PROTOCOLO DE PRUEBAS

Instrucciones:

El presente documento debera ser llenado por todas las personas que participaran de las
pruebas del prototipo claborado en el trabajo de graduacion o proyecto “Nombre del
trabajo/proyecto” y su firma implica su conformidad con el siguiente enunciado:

“Como firmante del presente documento declaro que he tenido a la vista el protocolo de
pruebas del trabajo arriba nombrado, que soy consciente de los peligros identificados y
plenamente detallados en el protocolo en cuestion, asociados a las pruebas a realizarse
en la fecha indicada en este documento y que conozco los procedimientos y acciones a
tomar para mitigar dichos peligros. Asi mismo declaro tener conocimiento del
procedimiento de pruebas y medicion, y del protocolo de emergencia en caso de
incidentes, anexo 3, y que los mismos se encuentra en formato impreso en el lugar de
las pruebas. Declaro también que la informacion proporcionada por mi parte en los
anexos 2 'y 3 son veridicos y que he tomado el tiempo de verificar la informacion
contenida en el anexo 4 por lo que he firmado los mismos. Habiendo declarado lo
anterior, asumo la responsabilidad de mis actos y cualquier consecuencia o implicacion
que se desprenda de ellos.”

Guatemala, 24  de %Q?‘UQM\D"Q de 20 24




ANEXO 2

DECLARACION DE ESTADO Y DISPONIBILIDAD

Instrucciones:

Evalie su estado y disponibilidad para participar de las pruebas teniendo conciencia de
que su indisponibilidad en uno solo de las condiciones evaluadas inhabilitard en su
participacion ya que las mismas influyen en su seguridad personal y la de los demas
participantes.

Marque con una X la casilla correspondiente sin salirse del espacio.

No. Condicion evaluada SI NO

He ingerido bebidas alcohdlicas o sustancias alucindgenas que alteran
mi estado de percepcion durante las tltimas 72 hrs.

Me siento agotado fisica o mentalmente por lo que mi concentracién o
habilidades fisicas pueden verse comprometidas.

3 Tengo un problema personal/laboral que altera mi estado de animo. ><

4 Me siento incomodo con, o indispuesto hacia alguno de los otros
participantes de las pruebas por cualquier circunstancia.

5 Mi estado de animo y mi disposicién son positivos por lo que
considero que mi participacion sera de aporte para las pruebas. X
Puedo proporcionar el nombre y nimero telefonico de una persona a
6 la que contactar en caso de emergencia por cualquier incidente que se ><

presente durante las pruebas.

Declaro que las respuestas a los aspectos evaluados en la tabla anterior son verdaderas
por lo que me declaro habilitad © para participar en las
pruebas de la presente fecha. (habilitado/inhabilitado)

Fecha: 24% (04

-

Nombre: ‘J OS\)/Q 6 J d ig \ Firma: }/""v\/

Nombre: Evnesto Gud il
Numero(s) telefonico(s): 41 3¢ 40
Correo electrénico: 300\\‘3\ enesto @ %\f"\ﬂu—l- cerm




ANEXO 3

VERIFICACION DE EPP

Instrucciones:

Marque con una X la casilla de verificacion para cada uno de los equipos listados. La
necesidad del uso de este equipo fue determinada durante el proceso de identificacion
de peligros por lo que es de cardcter obligatorio. No se permite el uso de equipo que no
cumpla con las especificaciones declaradas en el listado.

Equipo de proteccion petsonal (EPP) y de mitigacion

Deéscripeion Verificado
Guantes de latex para proteccion dieléctrica JG
Botas nivel industrial con punta de acero y suela de goma )6

~Cant.

ra ity

Fecha: 24 /09

e < .
Nombre: \\JOSO(L Gudi el Firma: ) rn]



ANEXO 5

PROTOCOLO DE EMERGENCIA

§.1.1.1.1.1.1. Acciones a tomar ante un accidente que provoque daifio fisico a cualquiera
de los participantes:

ii.
i,

iv.

2

VI.

Vii.
viii.

Conservar la calima en todo momento.

Apague la maquina si la misma atin se encuentra encendida.

Asegure que las necesidades fisicas y emocionales de la persona son
atendidas.

No intente brindar primeros auxilios para los que no cuenta con
formacion previa.

Coordine con los demds participantes de las pruebas la atencion médica
necesaria para la persona accidentada contactando a las instituciones
correspondientes.

Si las pruebas se estan realizando dentro de las instalaciones de la
universidad comuniquese a los nimeros y personas indicadas en la
siguiente seccion.

Informe al contacto proporcionado para casos de emergencia.

Informe al asesor del trabajo de graduacién o proyecto una vez la
situacion se encuentre controlada.

5.1.1.1.1.1.2. Contactos importantes a tener en cuenta en caso de emergencia.

i
ii.
iii.

Bomberos voluntarios: 122
Bomberos municipales (ciudad capital): 123
Bomberos municipales departamentales: 1554

Si las pruebas se estan realizando dentro de las instalaciones de la universidad tome en
cuenta los siguientes contactos:

Alerta Médica: 1711

Clinica Médica UVG: extension 21312, edificio F, oficina F119-F120
(debajo de la plaza Paiz Riera)

Jefe de seguridad UVG, Lic. Nelson Aldana: 59781736, Sétano 1 CIT,
oficina 8S1, segin lo amerite el accidente.

Secretaria General: 2369-8333, oficina F-205, segiin lo amerite el
accidente.




ANEXO 6

RESULTADOS Y OBSERVACIONES

Pardmetro
Tiempo de propulsion
en prueba por
diferencial de presiones

Valor

2.6

Dimensional

Observacion

Tiempo de propulsion
en prueba por
ionizacion

1%. &

Impulso especifico en
prueba por diferencial
de presiones

§.31

Ns/s

Impulso especifico en
prueba por ionizacion

10.S%

Ns/s

Otras observaciones:




11.4.

Planos mecanicos

75
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LISTA DE PIEZAS
ELEMENTO | CTDAD | N° DE PIEZA DESCRIPCION
1 1 STR11 Estructura 3U
2 1 TNQO3 Tanque de
almacenamiento
3 1 VLV06 Valvula solenoide
y acoples
‘@ @ 4 1 |SIO06 Sistema de
ionizacion
5 28 M3x0.5 x 16 |Tornillo cabeza
cilindrica
6 30 M3x0.5 Tuercas
hexagonales
7 2 M3x0.5 x 30 |Tornillo cabeza
cilindrica
8 4 M3x0.5x 6 |Tornillo
autorroscante

AVaISAaAIND
GUATEMALA

DEIVALLE

UNIVERSIDAD DEL VALLE DE GUATEMALA

©| 18 avenida, 11-95 zona 15, Vista Hermosa III
Guatemala, Guatemala 01015

N DEL VaLLE D¥ PBX: (502) 2634-0336 / 40

Excelencia que trasciendz — gud20529@uvg.edu.gt

TODAS LAS MEDIDAS EN MILIMETROS DIBUJADO POR FECHA
SALVO SE INDIQUE LO CONTRARIO. ’ .
INTERPRETAR SEGUN ASME Y14.5 - 2009. Josue Gudiel 18/09/2024
TOLERANCIAS GENERALES DISENADO POR FECHA
LUNEAL X% 0.4 mm Josue Gudiel 15/08/2024
XX £ 0.05 mm
XXX % 0.050 mm REVISADO POR FECHA
ANGULAR # 1 Luis Diego Castafieda 22/09/2024
APROBADO POR FECHA

Victor Hugo Ayerdi 16/10/2024

TiTULO: Propu'

sor Idnico para

Cubesat 3U

MATERIAL NOMBRE / NUMERO DE PROYECTO
VER LISTADOS 6‘ Propulsor I6nico, Fase 2 NUMERO DE DIBUJO: PLNO1-Planos
TRATAMIENTO TODA INFORMACION CONTENIDA EN ESTE DOCUMENTO ES FORMATO ESCALA: 1:4 I UNIDADES: mm
N/A ) PROPIEDAD DE LA UNIVERSIDAD DEL VALLE DE GUATEMALA. SU —
TERCER ANGULO DE REPRODUCCION TOTAL O PARCIAL QUEDA PROHIBIDA SALVO i
masa: N/D PROYECCION PREVIA AUTORIZACION DE LA INSTITUCION. A3 PAGINA 1 DE 14 A
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LISTA DE PIEZAS
ELEMENTO|CTDAD| N° DE PIEZA DESCRIPCION MATERIALES
1 1 |TNQO2 Cuerpo del tanque |Aluminio
6061
2 1 |TNQO1 Tapa con roscado, |Aluminio
hexagono para 6061
apriete y agujeros
3 1 |TNQO5 Valvula comercial Caucho y
de vehiculo para latdn
llenar el tanque

2
Q TiTuo: Ensamblaje de Tanque

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO | ESCALA: 1:2 | UNIDADES: mm
A4 PAGINA 2 DE 14 RR/
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SECCION A-A
ESCALA 1:2

TITULO:

TNQO2-Tanque

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 1:2

| UNIDADES: mm
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5.00 ~—6.35

6X 10.00

M10X1.5

17.00 — — — - @77.90

M78X2

TiTuLO: TNQO3-Tapa

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO | ESCALA: 1:1 | UNIDADES: mm
A4 PAGINA 4 DE 14 RR/




LISTA DE PIEZAS

ELEMENTO|CTDAD|N° DE PIEZA | DESCRIPCION [MATERIALES
1 1 |VLVO3 Bloque de Resina
paso en resina |fotocurable
de 450 nm
1 |VLV0O4 Armadura Latdn
extraida de
valvula
comercial
1 |VLO5 Solenoide PVC negro
extraida de y cobre
valvula esmaltado
comercial
1 |vLVO1 Acople Aluminio
6061
1 |VLV02 Acople Resina
fotocurable
de 450 nm

Tirue: Ensamblaje de Valvula

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 1:1

| UNIDADES: mm

PAGINA 5 DE 14 A
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SECCION B-B
ESCALA 3:1 TiTuLo: VLVO01-Acople

Tanque-Valvula

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO | ESCALA: 3:1 | UNIDADES: mm
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8.00

@3.20

@.50

TITULO:

VLV02-Acople
valvula-camara

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 10:1 | uniDADES: mm

PAGINA 7 DE 14

REV

A




N

C=-

4X @3.20 Pasante

13.00

|

8X R3.00¥/

I N_

22.00

7.80 @6.00
1.50 ~T

@9.00—

=
N

®27.00 T
®22.50 $12.00 — 40.00
®20.50 l .
l A
agil
|
|
4X R4.00 R1.00/
?3.20— | [~
~——17.80—

SECCION C-C
ESCALA 2 : 1

TiTULO: VL03-Paso de
Diafragma

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO ESCALA: 2:1

| UNIDADES: mm
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LISTA DE PIEZAS

ELEMENTO | CTDAD | N° DE PIEZA DESCRIPCION MATERIALES
1 1 SI1003 Camara PETG Blanco
2 1 SI001 Pistola liberadora de electrones|PETG Gris
3 1 SIO05 Holder de rejilla interna PETG Gris
4 1 SIO04 Holder de rejilla externa PETG Gris
5 1 SI1002 Pistola liberadora de electrones|PETG Gris
6 2 |SIO07 Rejillas metalicas energizadas |Alambre de Acero Galvanizado

Tirue: - Explosion de Sistema
de Ionizacion

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO ESCALA: 1:1 I UNIDADES: mm

REV

A
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SECCION D-D
ESCALA S : 1

TITULO:

SIO01-Pistola
Interna

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 5:1 | uniDADES: mm
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SECCION E-E
ESCALA 5:1

TITULO:

SIO02-Pistola
Secundaria

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

ESCALA: 5:1 | uniDADES: mm

A4

PAGINA 11DE 14

REV

A




36.00
<9.00 2X 4.00
<~ 9.00= |=—2.50
| —2.50
— 11 [
I
I
|
]
|
?42.00 1 — —
-
|
.
|
I @12.00
L {3+ 1 1 |

~—2X 25.00 —

!
1

@3.45

@36.00

4X R3.00
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TITULO:

SIO03-Camara de
Ionizacion

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 2:1

| UNIDADES: mm
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TITULO:

SIO04-Sostenedor de
Rejilla Externa

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 2:1 | uniDADES: mm
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TITULO:

SIO05-Sostenedor de

Rejilla Interna

NUMERO DE DIBUIO: PLNQ1-Planos

FORMATO

A4

ESCALA: 2:1
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