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RESUMEN

Se presentan los resultados de la investigacion cientifica tedrica y experimental de los
sensores Opticos refractométricos de elemento transductor semiesférico. Este sensor
se propone para el uso en subsistemas de propulsidon de satélites de comunicaciones.
Se considera un rango de propelentes desde la monometil hidracina hasta el hidrégeno
liguido. La monometil hidracina tiene el indice de refraccion mas alto y el hidrogeno
liguido posee el indice de refaccidn mas bajo entre los propelentes utilizados en la
tecnologia espacial. Las aplicaciones especificas de los presentes sensores son: 1)
Deteccion de interfaz entre el propelente y el gas presurizante en tanques a bordo de
satélites, 2) Deteccién de burbujas de gas en flujo de propelente en las tuberias, para
prevenir que éstas entren en los impulsores y 3) Medicion de interfaz entre el
propelente y el gas presurizante y detecciéon de burbujas de gas en flujo de propelente
en varios elementos de las instalaciones terrestres.

Se realizé el analisis tedrico de las caracteristicas refractométricas del sensor a través
de modelado matematico y trazado de rayos. Se encontraron los parametros éptimos
del sensor, los cuales fueron utilizados en la fabricacion de las muestras del mismo. Se
realizé un estudio experimental del funcionamiento de los sensores refractométricos de
elemento detector semiesférico en la deteccion de interfaz entre un liquido y el gas y
en la deteccién de burbujas de gas en el flujo de liquido en tuberias. Los resultados
obtenidos en este trabajo demuestran la viabilidad de la utilizacion de este sensor en
la medicidn de propelente en taques y en la deteccion de burbujas de gas en el flujo de
propelente en tuberias, con la ventaja de una mayor precision, menor masa Yy
volumen, y la inmunidad a las interferencias electromagnéticas, en comparacién con
los sensores tradicionales.

Abstract

We present the results of the theoretical and experimental study of optical
refractometric sensors with hemispherical detection element. The sensor is intended
for use in propulsion subsystems of communications satellites. We consider a range of
propellants of different refractive index: from the monomethyl hydrazine to liquid
hydrogen. The monomethyl hydrazine has the largest refractive index while the liquid
hydrogen has the smallest refractive index among the propellants employed in space
technology. We address the following specific applications: 1) Detection of gas-
propellant interface in tanks in a satellite, 2. Detection of gas bubbles in propellant
flow in pipes, in order to prevent the bubbles entering to the thrusters and 3)
Measurement of gas-propellant interface and detection of gas bubbles in the propellant
pipes in different elements of terrestrial installations.

We performed a theoretical analysis of the refractometric characteristics of the sensor
elements by means of the mathematical modeling and numerical ray-tracing. We found
the optimum parameters of the sensors, which we used in the manufacturing of the
experimental samples of the sensors. We studied experimentally the performance of
the refractometric sensors with hemispherical detection element when measuring the
gas-liquid interface and also when detecting the gas bubbles in liquid flow in pipes. The
results of this work demonstrate the possibility of using this sensor for measuring the
propellant in tanks and detecting the gas bubbles in propellant flow in pipes. The
advantages of this sensor over the traditional sensors consist in its better precision,
smaller mass and volume, and immunity to electromagnetic interference.
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INTRODUCCION

En los ultimos anos, la tecnologia satelital ha recobrado gran importancia en el terreno de
las comunicaciones. El desarrollo de la fibra Optica parecia que iba a obstaculizar la
evolucion de los satélites artificiales de comunicacidén, como consecuencia de sus
caracteristicas de transmision (velocidad, capacidad, durabilidad, etc.), pero pocos
pensaron en los diversos retos que debia enfrentar esta tecnologia de comunicacion
(geograficos, climaticos, y sobretodo financieros).

Para cumplir el propdsito de ampliar las comunicaciones, integrando todos los rincones de
la tierra, la exploracién terrestre no ha sido suficiente. Hay regiones donde la comunicacion
por redes terrestres es practicamente imposible, o sumamente costosa. Por tal motivo los
satélites artificiales de comunicacion aun se presentan como una buena opcidn.
Relativamente los costos de inversion son menores, y el alcance es mayor.

Los satélites artificiales geoestacionarios posicionados sobre el Ecuador aproximadamente
a 36,000 km de la superficie terrestre, son idéneos para la comunicacién en casi todos los
puntos de la tierra. Actualmente operan aproximadamente 600 satélites geosincronos o
geoestacionarios (GEOs). En México, desde el inicio de la historia satelital, se ha contado
con 6 satélites de comunicaciones. Actualmente se cuenta con tres satélites
geoestacionarios: Solidaridad 2 (1995), Satmex 5 (1997) y Satmex 6 (2006), estos
satélites sustituyeron a los satélites Morelos I y Morelos II (1985), y Solidaridad 1 (1994).
El Satmex 5, es el primer satélite comercial mexicano que lanza una entidad privada
(Satmex) y que proporciona cobertura a casi todo el continente americano. Actualmente
Satmex 6 tiene cobertura Continental a excepcidon de una tercera parte de Brasil y todo
Canada (hay un acuerdo con Canada segun el cual México no puede proporcionar servicio
a éste pais).

La funcion de los satélites de comunicacion serda muy importante en el futuro,
principalmente en areas como: internet, educacion a distancia, radiodifusion (television
comercial, televisidbn corporativa, television directa al hogar, y television por cable),
telefonia (internacional, rural), y telemedicina. Por ejemplo, en el caso del sector
educativo, desde hace 9 anos Edusat desarrolla programas de alfabetizacidén a distancia en
todo el pais, cubriendo todos los niveles. También gracias a la transmision via satélite, se
han implementado la "Universidad Virtual," la cual realiza la educacién a distancia a nivel
superior.

Los satélites artificiales de comunicacion seran el medio mas eficiente y rentable para
apoyar el crecimiento de la infraestructura de comunicaciones que requieren los paises en
desarrollo y se consolidardan como un aliado en la actividad econdmica de los paises
industrializados. En México, la empresa que se dedica a comunicaciones satelitales es
Satmex - empresa privada que gano la concesion para la operacidon de los satélites
mexicanos en 1997 y esta integrada por Telefénica Autrey, Loral Space & Communications,
y el gobierno mexicano.

El precio actual de un satélite es alrededor de 300 millones de ddlares, y si a eso le
sumamos el seguro, el precio sube a 350 millones de ddlares. El tiempo Util en orbita de
un satélite ahora fluctia entre 10 a 15 anos, y principalmente es dependiente de la
cantidad de combustible que el satélite puede tener a bordo. El combustible sirve al
satélite para realizar pequefias correcciones y cambios de velocidad para controlar su
orientaciéon en el espacio y proporcionar el control adecuado de los parametros de la orbita
por medio de multiples motores o impulsores de bajo empuje. El control orbital de
orientacion y actividades de mantenimiento de la estacidn son mas criticos en satélites



geoestacionarios de comunicaciones que emplean antenas con patrones disefiados para ser
mas enfocados con ganancia mas alta. Como se demuestra a continuacién en este trabajo,
las estadisticas revelan que las fallas registradas desde 1993 hasta la fecha que han sido
reportadas y han causado pérdida parcial o total de satélites son principalmente en el
sistema de orientacién y de propulsion.

Por esto, el mejoramiento de los sistemas de orientacion y de propulsién y en particular el
monitoreo mas eficiente de las cantidades de propelente usado y restante son de suma
importancia para el aumento de la vida (til de los satélites. Los beneficios significativos,
econdmicos y logisticos proceden de un sistema de medicidon de propelente mas exacto.
Sin embargo, las severas limitaciones a la masa de los satélites no permiten resolver este
problema simplemente por el aumento del nidmero de los sensores y otros equipos
correspondientes.

Entre las nuevas lineas de avance tecnoldgico y cientifico se encuentra el area de
sensores de fibra optica, estos sensores ya mostraron su eficiencia en diversos sistemas
de medicidn, en aplicaciones terrestres, aéreas y maritimas debido a sus ventajas con
respecto a otros tipos de sensores, por lo que podrian servir para reemplazar los sensores
tradicionales usados actualmente. Sin embargo, las aplicaciones espaciales de los
sensores de fibra dptica aun se encuentran en una etapa embrional de su desarrollo.

Durante la ultima década, los cientificos de la Facultad de Ingenieria de la UNAM
desarrollaron los sensores de fibra Optica de tipo refractométrico que han presentado
una mejor sensibilidad, exactitud, e inmunidad a las interferencias electromagnéticas.
Estos sensores son compactos y livianos, por lo cual presentan un gran interés para
la aplicacién en sistemas satelitales de propulsion.

AuUn con las ventajas mencionadas de los sensores refractométricos de fibra optica contra
sensores comunes, en el momento de iniciar este trabajo no existian evidencias de que
este tipo de sensor funcione con todos los propelentes liquidos utilizados en la tecnologia
espacial. El indice de refraccion de estos propelentes es muy diferente, desde valores
relativamente grandes (1.4, 1.5) para el keroseno y algunos alcoholes hasta casi la unidad
(1.09) para el hidrégeno liquido. Desde el punto de vista de la refractometria, los medios
opticamente menos densos (de indice de refraccion pequefio) presentan mayores
dificultades en las mediciones, por lo que el presente trabajo tiene su enfoque sobre los
propelentes épticamente menos densos, en particular con el hidrégeno liquido el cual tiene
el indice de refraccion mas pequefio (1.09) de todos los medios liquidos, con excepcién del
helio liquido (1.026).

i. OBJETIVOS

Por lo comentado anteriormente fue planteado y desarrollado en presente trabajo con los
siguientes objetivos:

Objetivo General

- Obtener nuevos conocimientos cientificos y practicos sobre las propiedades de
los sensores de fibra optica de tipo refractométrico, en particular, para su aplicacion
en la medicidon de los propelentes liquidos, tales como el hidrogeno liquido y la
monometil hidracina, en los sistemas de propulsion espaciales.



Objetivos Particulares

- Analizar el estado actual de las telecomunicaciones via satélite e identificar los
problemas actuales en el disefio y operacidn satelital que delimitan la vida atil de
los satélites artificiales de comunicacion.

- Especificamente, identificar los puntos débiles de los sistemas actuales de
medicién de propelente e identificar las oportunidades en este campo para los
sensores de tipo refarctométrico de fibra optica, enfocandose a los distintos tipos
de combustible y en particular al hidrégeno liquido que tiene un indice de
refraccion muy cercano a 1 (lo que presenta muchas dificultades que se
analizardn en éste trabajo) y a la monometil hidracina que es uno de los
propelentes liquidos con indice de refraccién mayor.

- Relacionar las singularidades del hidréogeno liquido y la monometil hidracina con
las especificaciones técnicas del funcionamiento de un sensor refractométrico, y
desarrollar una metodologia de disefio éptimo de dicho sensor; esta metodologia
debe basarse en el uso de un procedimiento iterativo que incluird las etapas de
sintesis del sensor, luego su analisis, y luego la optimizacion de su disefio. La
tarea de analisis se resolverd utilizando los métodos tedricos de andlisis de
propagaciéon de la luz en dicho sensor y/o métodos experimentales de
caracterizacion de funcionamiento del sensor. La tarea de sintesis requiere la
participacion de un experto que tomara las decisiones sobre el compromiso entre
diferentes caracteristicas y parametros de un sensor y de los demas elementos y
subsistemas (en nuestro caso, de un sistema de propulsién).

- Desarrollar o ajustar y modificar, de una manera adecuada, las herramientas
necesarias para implementar la metodologia mencionada en el inciso anterior,
tales como un modelo adecuado matematico del sensor, un algoritmo de calculo
correspondiente, y, en su caso, los métodos experimentales de caracterizacién
del sensor.

- Investigar tedrica y experimentalmente el comportamiento del sensor con el
fin de evaluar la posibilidad de que este dispositivo sea empleado en la
medicién y distincién de la cantidad de diferentes tipos de combustibles en
tanques, con probable aplicaciéon en sistemas de propulsion de los cohetes y
naves espaciales.

. METODOLOGIA

En el desarrollo del trabajo, en primer término, se ubicaran las fuentes de informacién
donde se describe el estado del arte en las areas de: satélites artificiales de comunicacion,
tecnologias de propulsidn, subsistemas de propulsiéon de satélites de comunicacion, y los
sensores en fibras dpticas.

En segundo término, se analizaran los aspectos fundamentales del problema objeto del
estudio: tendencias de desarrollo de los sistemas satelitales de comunicacién, las causas y
las estadisticas de anomalias y fallas de funcionamiento de satélites, caracteristicas de los
sistemas de propulsion espaciales, los puntos fuertes y débiles de los equipos que
monitorean los subsistemas de propulsion, el potencial de los sensores de fibra dptica en
esta aplicacién, y el margen de caracteristicas alcanzables en diferentes tipos de esta
clase de sensores.



Como tercera fase, se identificaran los problemas particulares a desarrollar relacionados a
este trabajo de tesis.

Como cuarta fase, en base a la informacion recopilada y a los problemas identificados en la
presente area, se desarrollara la investigacion tedrica sobre el tema de la tesis. La
metodologia de esta fase incluye el uso de técnicas de modelado matematico para el
modelado de la estructura sensora y para la simulacién numérica de propagacion de los
rayos en distintas variantes del sensor.

Como quinta fase se aplicaran los métodos de integracion para encontrar un tipo
adecuado de sensor en base a los propelentes definidos como base de estudio, la
respuesta total del sensor al indice de refraccion del medio externo, procesamiento
estadistico de los datos, y métodos de optimizacion.

Como sexta fase, se investigara experimentalmente el comportamiento del sensor con el
fin de evaluar sus caracteristicas, comparar las predicciones tedricas con el
comportamiento real del sensor, y para evaluar la posibilidad de que éste sensor sea
empleado en la medicién y distincién de la cantidad de un propelente, como el hidrégeno
liguido y la monometil hidracina y la fabricacion de los elementos de sensado.

Como séptima parte se realizara el analisis experimental de las aplicaciones propuestas de
los sensores refractométricos para la medicion de propelentes en tanques y tuberias del
sistema de propulsidn.

Finalmente, se analizaran y discutirdn los resultados y se elaboraran las conclusiones,
destacando los resultados obtenidos con este trabajo.

iii. DESCRIPCION DE CONTENIDO

La tesis consiste de los siguientes capitulos:

Capitulo 1. Problemas actuales en el disefio y operacion satelital - Se presenta una
revision de la estructura de los satélites, del estado del arte de los subsistemas de los
satélites de manera general y las principales fallas hasta ahora reportadas asi como un
analisis estadistico para deteccién de las posibles areas de estudio.

Capitulo 2. Retos en el disefio e implementacion de los sistemas de propulsion de
los cohetes y naves espaciales — En base a que una de las areas donde hay un amplio
campo de estudio en los satélites es el sistema de propulsién y, debido a que de éste
depende la vida (til del satélite o en dado caso el buen funcionamiento de un cohete, este
capitulo describe mas a detalle el sistema de propulsién en satélites asi como sus
componentes, métodos actuales de medicion de combustible y sus caracteristicas y
parametros como punto de partida para el area de estudio de este trabajo.

Capitulo 3. Identificacion de oportunidades para los sensores Opticos
refractométricos en los sistemas de propulsién - debido a que no hay un método
directo de medicion de propelente en los tanques del subsistema de propulsién de las
naves espaciales y cohetes, ni la medicion de gas mezclado con propelente en las lineas de
propulsién, es un problema actual la falta de precisién en el contenido de de éste y por
ende hay incertidumbre en la vida remanente. Por lo anterior se describen los
fundamentos tedricos de sensores 6pticos para ver su probable aplicacion a la medicion de
propelentes.



Capitulo 4. Modelo matematico para el analisis tedrico de un sensor
refractométrico en fibras opticas - En este capitulo se analiza el sensor refractométrico
y se hace el planteamiento de un modelo matematico junto con la descripcion del software
para la evaluacién de los parametros éptimos en la generacién de un sensor de este tipo.

Capitulo 5. Resultados tedricos obtenidos sobre nuevos sensores
refractométricos destinados a la medicion de propelente - Se analiza la generacion
de sensores refractométricos para la medicion de distintos combustibles y en particular,
del hidrégeno liquido y la monometil hidracina, considerando desde los materiales hasta la
aplicacion del modelo matematico generado para la revisidon de los parametros escogidos
para el sensor de tipo semiesférico.

Capitulo 6. Fabricacion de las muestras de sensores, instalacion experimental y
resultados de las pruebas de sensores refractométricos — Con base en el desarrollo
teorico del capitulo 5, se analiza la fabricacion de dos tipos de elementos tranductores para
el sensor refractométrico, un elemento de vidrio de gran escala y un elemento de
metacrilato miniatura, asi como el analisis de los elementos requeridos para la instalacion
experimental, las pruebas de caracterizacidén de los elementos transductores y, en base a
los resultados de caracterizacién, la fabricacion de sensores miniatura individuales con las
caracteristicas requeridas para su aplicacion en la medicién de propelentes.

Capitulo 7. Aplicacion de sensores refractométricos en la medicion de propelente
- Se analiza experimentalmente la funcionalidad de los sensores refractométricos de
elemento transductor semiesférico para aplicaciones de medicion de propelentes como la
medicién de nivel en un tanque asi como la presencia de burbujas de gas mezclado con el
propelente en las tuberias del subsistema de propulsion.

Conclusiones Generales. Se derivan las conclusiones de los principales resultados del
presente trabajo.

Apéndice A. Los satélites y la historia de las telecomunicaciones via satélite nn
México. Se describe mas a detalle los tipos de satélites y los subsistemas de los satélites
de comunicaciones asi como una revision cronoldgica de la historia en México de la
utilizacién y desarrollo de la tecnologia satelital en México.

Apéndice B. Historia breve de los cohetes. Se hace una revisién de la historia de los
cohetes desde los inicios de la historia hasta nuestros dias, incluyendo la descripciéon de
sistemas de propulsion para satélites.

Apéndice C. Modelo matematico para analisis tedrico de un sensor
refractométrico en fibras 6pticas con elemento semiesférico. En este apéndice se
anexan las ecuaciones matematicas que forman parte del modelo matematico utilizado en
el software SFRO para el analisis tedrico del comportamiento del sensor refractométrico
con diferentes variantes en los parametros principales del sensor asi como del medio a ser
sensado.

Apéndice D. Resultados del modelado numérico del sensor para hidrégeno liquido
(LH2). Este apéndice contiene las graficas obtenidas durante la evaluacién tedrica de las
posibles combinaciones de los parametros principales para el modelado de un sensor
refractométrico y la seleccion de los parametros 6ptimos para la respuesta requerida para
medicién del indice de refraccién cercano al del gas ideal como es el caso del hidrégeno
liquido.



CAPITULO 1. PROBLEMAS ACTUALES EN EL
DISENO Y OPERACION SATELITAL

1.1 Introduccion

Las comunicaciones via satélite forman parte importante en el desarrollo de las
telecomunicaciones, ya que permiten ofrecer servicios de tecnologia de punta que apoyan
la productividad econdémica e impulsan la competitividad de las empresas, ademas de
proveer servicios de caracter social y seguridad nacional.

En la ingenieria de los satélites, como en cualquier otra area de la astronautica, confluyen
multiples aspectos. No sélo se trata de construir un equipo, sino también de conseguir que,
a pesar de sus delicados elementos electrénicos, mecanicos, etc., sea capaz de resistir los
rigores y factores fisicos de un lanzamiento y, sobre todo, funcionar en el ambiente
espacial. El disefio de los satélites ha evolucionado significativamente desde el Sputnik
hasta los satélites actuales. En el caso de los satélites mexicanos, han evolucionado desde
los satélites Morelos, hasta el actual Satmex 6 y el futuro Satmex 8. El paso del tiempo vy
los avances tecnoldgicos han proporcionado elementos mas resistentes a los factores del
espacio y lanzamiento, asi como sistemas de provisidon de energia eléctrica mas potentes y
disefios mas eficientes, pero aun quedan muchos problemas por resolver en el campo
satelital [1].

1.2 Problemas actuales en el diseiio y operacion de los satélites de
comunicaciones

1.2.1 Subsistemas de un satélite de comunicaciones

La estructura de un satélite es categorizada en varios subsistemas, de los cudles casi todos
presentan problemas, requieren mejoras, y presentan muchas oportunidades para la
innovacion tecnoldgica.

En la Tabla I.1 se presentan los subsistemas de un satélite tipico de comunicaciones, con
su funcién y principales caracteristicas cuantitativas.

Al disefiar un satélite, es primordial conocer exactamente su peso, pues esto es de gran
importancia al ponerlo en érbita. Cada uno de los subsistemas del satélite supone un
porcentaje de masa respecto al total. La masa total de transpondedores y antenas se
denomina carga util. Se define el factor u como la relacion entre el peso de la carga de
comunicaciones y la masa en seco del satélite en érbita. Sus valores varian de 0.25 a 0.30,
obteniendo mayores valores en satélites estabilizados en tres ejes [2].



TABLA I.1. Subsistemas que conforman un satélite, descripcidn y caracteristicas.

Subsistemas de satélite

Subsistema Funcién Principales
caracteristicas
cuantitativas

Comunicaciones: | Recibir, amplificar, procesar, y Potencia de salida del transmisor,
transpondedores | retransmitir sefiales; capturar y ancho de banda, G/T, ancho de haz,
' radiar sefales orientacion, ganancia, saturacion de
antenas densidad de flujo de portadora
Estructura Sostener el satélite durante el Frecuencias de resonancia mecanica,
lanzamiento y el entorno orbital fuerzas estructurales
Control de Mantener las antenas apuntadas a Tolerancias en los tres ejes de
orientacion las estaciones terrestres, y las orientacién (roll, pitch y yaw)

células solares al sol

Control térmico Mantener los rangos de temperatura Rango de temperatura media del

adecuados durante la vida del satélite y rangos de temperatura para
satélite, con y sin eclipses componentes criticos

Propulsion Mantener la posicion orbital, Impulso especifico, masa de
controlar las correcciones de propelente y aceleracion

orientacion, cambios orbitales y
despliegue en la drbita inicial

Telemetria, Monitorear el estado del satélite sus Precision de medidas de velocidad y
comando y rango | parametros orbitales, y controlar sus | posicion, nimero de puntos de
operaciones. telemetria y nimero de comandos
Satélite completo | Proporcionar operaciones de Masa, potencia primaria, tiempo de
comunicaciones satisfactorias en la vida, fiabilidad, nimero de canales y
Orbita deseada tipos de sefales

1.2.2 Historia de las fallas reportadas en los subsistemas de satélites

Aungue el satélite es sometido a pruebas exhaustivas durante su construccidon y antes de
su lanzamiento, siempre es probable que algo falle y esto, entonces, significa afrontar
pérdidas considerables; es por ello que desde hace algunos afios los propietarios de los
satélites suelen adquirir pdlizas de seguro que cubran las principales eventualidades
(lanzamiento fallido, menor eficiencia de la prevista en o6rbita, duracion de un activo
inferior a la prevista, etcétera). Se calcula que el precio actual de un satélite estd entre
200 y 300 millones de délares, y si a eso se le suma el seguro, el precio sube alrededor de
250 y 350 millones de ddlares. Afortunadamente, el futuro de la construccidon de los
satélites implica mayor tiempo en érbita, mismo que fluctia entre 10 y 15 afios y es
dependiente de la cantidad de combustible que puede ser incluido dentro del disefo del
satélite.

Los sistemas de cuantizacion de propelente dependen del monitoreo de las tasas
integradas de flujo de propelente, las cuales son restadas de la masa inicial de propelente
para determinar la cantidad de propelente restante. Sélo 20% de la carga llena inicial
puede ser usada por sistemas integrados que realizan ambos disparos de apogeo para la
insercion en orbita y disparos de impulsores para el control de la orientacion.

Con misiones de larga duracion, los errores de la tasa del flujo integrada en el tiempo
pueden representar un 10% de incertidumbre en la vida de la misidon. El control orbital de
orientacién y actividades de mantenimiento de la estacidn son mas criticos en satélites
geoestacionarios de comunicaciones que emplean antenas con patrones disefiados para ser
mas enfocados con ganancia mayor. Los beneficios significativos, econdmicos y logisticos
proceden de un sistema de medicion de propelente mas exacto. Esta informacion es




especialmente (til para el fin de la prediccion de la vida de la misién y la planificacion del
reemplazo de nave espacial [24, 25].

Debido al caracter de las fallas, se tiene poca informacién del tema y la existente es muy
escueta, las principales fallas registradas desde 1994 que hasta la fecha que han sido
reportadas son solamente aquellas que han causado pérdida parcial o total de satélites. La
Tabla 1.2 describe cronoldgicamente las fallas registradas desde 1994 hasta la fecha. Las
causas de la falta de reporte de anomalias son variadas, ya que no todas las constructoras
dan a conocer los problemas de sus satélites asi como los duefios por temor a perder

clientes.

TABLA 1.2. Descripcion cronoldgica de fallas en satélites dadas a conocer desde 1994
debido a fallas internas en los satélites [25, 26].

Fecha Satélite Evento

09-Sep-94 Telstar 402 El satélite exploté después de una presurizacion de su sistema de
propulsién

14-Feb-95 GOES 8 Perturbacion inducida en el sistema de control de orientacién

May-95 MSAT 2 IOT: sistema de comunicacion dafiado por sobrecalentamiento

13-Feb-96 Palapa C1 10T: falla parcial de cargados de bateria

26-Mar-96 Anik E1 Falla de panel solar sur. Alrededor de la mitad de los transpondedores
tuvieron que ser apagados. Pérdida de control por algunos dias debido a
una falla en la rueda de momento

Ago-96 MSAT 2 Dos SSPAs y un receptor de banda L fallaron

18-Mar-97 Intelsat 801 1I0T: Comando de Tierra incorrecto causando flexion de arreglo solar

Abr-97 JCSat 4 Pérdida de conectividad por falla de matriz de switches de payload

30-Abr-97 BSat 1A 10T: Pérdida de un transpondedor (TWTA y su respaldo)

30-May-97 Thor 2 I0T: Mal funcionamiento menor en la polarizaciéon de antena

30-Jun-97 Mediadosori Pérdida total (ruptura de una parte soldada en la base de una celda solar

30-Ago-97 PAS 6 Falla de circuitos en arreglos solares, pérdida de potencia de DC

Sep-97 Kosmos 2344 Pérdida total después de 4 meses en 6rbita por fuga de gas en tanques de
combustible

04-Oct-97 Insat 2D Corto circuito, pérdida de potencia derivada en pérdida total

18-Nov-97 Kupon IOT: Falla de sensor causada por desapuntamiento de arreglo solar

Feb-98 Galaxy VIII-i Falla de celda de bateria, pérdida parcial de proteccidén en eclipse

17-Mar-98 Kupon Pérdida de control, pérdida total del satélite

Abr-98 Cakrawarta 1 Falla del regulador de potencia, pérdida del 20% de energia durante
eclipses

19-May-98 Galaxy IV Falla de los procesadores primario y de respaldo, pérdida total del satélite

19-May-98 Echostar IV Uno de los dos arreglos solares no se desplegé

Jun-98 Echostar III Sobrecalentamiento de los convertidores eléctricos de potencia. Pérdida
de algunos transpondedores

Jun-98 PAS-5 Pérdida parcial de la capacidad de recarga de las baterias

Otofno 98 PAS 4 Falla del procesador primario

Otofio 98 Galaxy VIII-i Pérdida parcial de la capacidad de recarga de las baterias

13-Jun-98 Galaxy VII Apagado temporal de algunos transpondedores de Banda C, falla del
procesador primario del satélite

24-Jun-98 SOHO Pérdida de apuntamiento del satélite atribuido a comandos erréneos
enviados debido a la pérdida de contacto con Centro de Control

Jul-98 Kosmos 2350 Falla en sellado de compartimento de instrumentos, pérdida total

Mediados-Jul-98 Echostar IV Pérdida de dos transpondedores debido a circuitos abiertos

04-Jul-98 DBS-1 Falla del procesador de control primario

07-Jul-98 GOES 9 Sobrecalentamiento de rueda de momento

28-Jul-98 GOES 9 Falla en el envio de datos de clima especial; el satélite fue reemplazado
por GOES-10

01-Sep-98 Sirius 2 Falla de algunas celdas solares

27-0Oct-98 GOES 8 Pérdida temporal de control de orientacién debido a una anomalia en el
sensor de Tierra

30-Oct-98 Afristar IOT: PIU Norte causo reduccién de potencia de RF

21-Nov-98 Palapa C1 Pérdida parcial de capacidad de recarga de las baterias. Falla de celdas de




Fecha Satélite Evento

bateria

Dic-98 PAS-8 Dos de tres antenas de Banda Ku no fueron alineadas apropiadamente

Dic-98 TOMS Disparo de un evento simple en la operacion de la computadora del
satélite puso al satélite en modo de operacion segura llevandolo a control
auténomo de apuntamiento hacia el Sol

15-Dic-98 HGS-1 Pérdida parcial de capacidad de recarga de baterias, falla de celda de
bateria

21-Dic-98 SOHO Control en modo “seguro” debido a pérdida de giroscopio

11-Mar-99 GE-3 6 horas de interrupcion en el servicio debido a una falla del giroscopio

30-Mar-99 Eutelsat II-F4 Entrada en modo de adquisicidon de Sol, una hora de interrupcién de
servicio

26-Abr-99 Solidaridad 1 Pérdida temporal del servicio debido a la falla del procesador de Control
primario

May-99 Nahuel 1 15 horas de interrupcién de servicio por causas desconocidas

May-99 Echostar IV Anomalias de transpondedores

Jul-99 Echostar IV Calentamiento de sistemas y del sistema de combustible

Ago-99 Telkom-1 IOT: Degradacidn de los motores del arreglo solar Sur

28-Nov-99 SOHO Modo de Emergencia de readquisicion de Sol (ESR) sin causa aparente-
regreso a modo normal en diciembre 10

06-Dic-99 (Compton) GRO | Falla de giroscipio; el satélite fue deorbitado posteriormente por razones
de seguridad

03-Mar-00 Satmex 5 84 minutos de pérdida de servicio; modo de seguridad disparado por una
falla del software de Tierra

10-Mar-00 ERS 1 Falla del sistema de control de orientacién; pérdida total

31-Mar-00 Echostar IV El 50% de los transpondedores en falla, 22 de 44

27-Ago-00 Solidaridad 1 Falla de la computadora de control redundante. Pérdida total

Sep-00 Stardust La camara a bordo para pruebas es cubierta con una misteriosa
substancia; el problema es resuelto posteriormente usando calentadores

12-Sep-00 Garuda 1 IOT: Se descubrié una anomalia relacionada con una antena; construida
por Lockheed Martin

28-Sep-00 Galaxy VIII-i Pérdida del sistema de propulsién idnica de Xenén. El tiempo de vida se
redujo por 10 afios

26-0ct-00 Terra El monitor de telemetria 16 apagé el equipo de formacién de ciencia, por
razones desconocidas

31-Oct-00 Echostar 1V El numero de transpondedores perdidos ha sido 26 de 44

04-Nov-00 Insat 2B Pérdida de control de orientacién dos veces por razones desconocidas

22-Nov-00 Galaxy VII Falla de la computadora de control redundante. Pérdida total

Dic-00 AO-40 Una falla del motor causé dafio serio durante la puesta en érbita

13-Ene-01 ERS 2 El Gltimo de 6 giroscopios falld

15-Ene-01 Ekran 20 Pérdida de uno de los dos transpondedores a bordo

Mar-01 Sirius 'Problema menor' con los arreglos solares

Abr-01 GSAT Agotamiento de combustible en el satélite después de una contingencia
inesperada

Abr-01 Echostar VI Una serie de eventos andmalos resultando en una interrupcion temporal
del servicio

21-Abr-01 Galaxy ITIR Falla de la computadora de control a bordo

22-Abr-01 Telstar 6 Falla de la computadora de control a bordo

11-Jun-01 Ekspress 1 Pérdida de control de orientacidn, razén no revelada. Pérdida del satélite

Jul-01 Echostar V Pérdida de una rueda de momento, interrupcién del servicio por corto
tiempo

28-Jul-01 SOHO Entrada al modo de Emergencia de adquisicion de Sol - regres6 a modo
normal el 30 de julio

Ago-01 Echostar V Anomalia de un impulsor, pérdida temporal del servicio

11-Ago-01 TDRS-8 Boeing anuncié una caida del desempefio de un arreglo de antenas de
multiple acceso en fase

Sep-01 BeppoSAX El dltimo de 6 giroscopios falld. El satélite opera en modo sin giroscopio

Sep-01 Genesis Problema de control térmico causado por un radiador fallido

Sep-01 Echostar V Un TWTA se apagd, reemplazado con uno de respaldo

06-Sep-01 PAS-7 Pérdida repentina del 25% de la potencia, fue declarado “pérdida total
constructiva”

23-Oct-01 Echostar VI Pérdida de dos cadenas del arreglo solar (de un total de 112)

25-Nov-01 FUSE La rueda de reaccién del eje x dejé de operar

Dic-01 Cassini La camara de campo cerrado mostrd problemas de operacién, corregido




Fecha Satélite Evento
usando los calentadores
07-Dic-01 Arabsat 3A Pérdida permanente de algunos transpondedores, causado por un corto
circuito en el mecanismo de manejo de los arreglos solares
10-Dic-01 FUSE La rueda de reaccion del eje y dejé de operar; el satélite fue configurado a
modo seguro temporalmente
15-Dic-01 Yohkoh El satélite pas6 a modo seguro durante un eclipse solar, giro inesperado,
pérdida de control
Ene-02 Echostar III Falla de otro par de transpondendores; falla de 32 de 44
05-Feb-02 SOHO El satélite pasé a modo de emergencia de readquisicion de Sol - regreso a
modo normal el 8 de febrero
23-Feb-02 BeppoSAX Falla de 4 celdas de bateria, la mision se dio por terminada
12-Mar-02 TDRS I Pérdida de presurizacién en uno de los tanques de combustible mientras el
satélite estaba en drbita de transferencia
11-Abr-02 Telstar 6 Se reportd la pérdida de control del satélite por 3 horas por razones
desconocidas
04-May-02 DirecTV 3 Falla de computadora de control a bordo
27-Jun-02 Aqua Disparo de evento simple, entrd el satélite en condicién de modo seguro,
las operaciones fueron restauradas un dia después
30-Jun-02 Echostar 1V Numero de transpondedores perdidos ha llegado a 38 de 44
Jul-02 Echostar V Dos cadenas del arreglo solar perdidas desde 2001
Ago-02 Echostar VI Tres cadenas del arreglo solar perdidas desde 2001
Sep-02 EchoStar VIII Anomalia de impulsor en vuelo
30-Sep-02 TDRS I El satélite alcanzd su o6rbita final ain que un tanque de combustible no fue
posible presurizarlo después del lanzamiento
Oct-02 EchoStar VIII Segunda falla de impulsor.
17-Oct-02 MSG-1 IOT: Falla de un Amplificador de Potencia de estado sdlido de banda C
(SSPA-O)
27-Nov-02 Radarsat 1 La rueda de momento de respaldo falld, pérdida de orientacion
06-Feb-03 Thaicom 3 Problemas temporales causados por corto circuito en mecanismo de
manejo de arreglos solares
20-Feb-03 Nimiq 2 Mal funcionamiento afecta la potencia disponible, algunos
transpondedores apagados
Mar-03 EchoStar VIII Pérdida de un tercer impulsor
Abr-03 Kosmos 2397 Fuga de gas en el sistema de presurizacion de los tanques de combustible
04-May-03 MSAT 1 Pérdida de dos amplificadores de potencia
31-May-03 Landsat 7 Falla de mapeador tematico - pérdida de Corrector de linea de escaneo
Fin Jun-03 Galaxy IVR El sistema de propulsion idnica de Xendn de respaldo falld
Jun-03 Mars Express Falla de conexién decremento la potencia disponible por un 30%
Jun-03 ICESat Uno de los tres laseres a bordo falla
Jun-03 SOHO Atascado de una antena de alta ganancia, razén desconocida
09-Jul-03 PAS-6B Falla el sistema de redundancia de propulsion idnica de Xenén.
Decremento del tiempo de vida
19-Sep-03 Telstar 4 Apagado del bus primario de potencia después de un corto circuito.
Pérdida total
25-Sep-03 AMC-5 Pérdida de apuntamiento a Tierra a las 3:04 UTC. Todo el servicio fue
restablecido a las 15:11 UTC
Oct-03 Chandra Acumulaciéon de grasa en un filtro dptico en frente de una de sus cdmaras
24-0ct-03 Midsori Problema con la fuente de potencia. Pérdida de contacto con el satélite,
[ADEOS] II pérdida total
28-0ct-03 Kodama [DRTS] | El satélite se configurd temporalmente en modo seguro, disparado por el
incremento de ruido recibido en el sensor de Tierra. Recuperado en
noviembre del 2003
Nov-03 Satmex 5 El sistema secundario de propulsion idnica esta parcialmente en falla; el
sistema primario sigue operando
Nov-03 e-Bird IOT: problema reportado con uno de las cuatro huellas lo cual limita el
servicio
Dic-03 EchoStar V Pérdida de una segunda rueda de momento
24/26 Dic-03 Asiasat 2 Dos pérdidas de servicio temporales causadas por pérdida de orientacidn,
razones aun desconocidas
Ene-04 EchoStar III Falla de otros dos TWTAs
Ene-04 Telstar 14 IOT: El arreglo solar norte fue desplegado parcialmente, menos de la
Estrela do Sul mitad de la capacidad planeada esta disponible
Mar-04 Galaxy 10R "Problemas posibles" relacionados a uno de los sistemas de propulsién




Fecha Satélite Evento

iénica de Xendn a bordo

17-Mar-04 PAS-6 Anomalia en el sistema de potencia, movido a érbita de almacenamiento

01-Abr-04 PAS-6 Otra anomalia de potencia, pérdida total

Ago-04 Amazonas Caida de presidén en uno de los tanques de oxidante durante I0T

03-Ago-04 Galaxy 10R Pérdida del sistema secundario de propulsidn idnica de Xenoén - el tiempo
de vida restante fue reducido a 3 afios

13-Oct-04 Satmex 5 Problemas de orientacion después de haber pasado a modo seguro

28-Nov-04 Superbird-A2 Decremento de presién en uno de los tanques de combustible

28-Nov-04 1A-7 Falla del sistema de potencia, considerado como pérdida total

27-Dic-04 FUSE Falla de rueda de momento, pas6 a modo seguro

Ene-05 Landsat 5 El manejador del arreglo solar fallé

Ene-05 1S-804 Anomalia del sistema eléctrico, pérdida total

17-Ene-05 JCSat 1B Falla de impulsor, pérdida temporal

25-27-Ene-05 AO-40 Falla catastrofica del paquete de la bateria principal

Mar-05 MTSAT-1R Pérdida de 2 de 6 transpondedores de trafico aéreo, probablemente
causado por una descarga eléctrica

05-Abr-05 Garuda 1 Pérdida casi completa de potencia. Razén desconocida

15-Abr-05 DART Errores de navegacidn causados por escape de combustible, la misién
termind prematuramente

21-May-05 Optus B1 La computadora primaria a bordo fallé, operando con la de respaldo

22-Jul-05 JCSAT 1B Pérdida de orientacion por causas desconocidas

30-Jul-05 Mars Global Cambio automatico a la computadora de respaldo a bordo por razones

Surveyor desconocidas

08-Ago-05 Suzaku Falla del espectrometro de rayos X

10-Ago-05 Eutelsat W1 10 horas fuera de servicio después de pérdida de orientacidn

26-Ago-05 Mars Global Comandado a modo seguro después de haberse cambiado de la

Surveyor computadora redundante a la primaria en falla. Recuperado a modo

normal el 8 de septiembre de 2005

14-Sep-05 Koreasat 2 90 minutos fuera de servicio causado por pérdida de orientacion

29-Sep-05 Yamal 202 Pérdida de orientacién, 24 horas fuera de servicio debido a un problema
temporal de software

18-Oct-05 Monitor-E Pérdida de control de orientacidén por razones desconocidas

27-0ct-05 SSETI Express Apagado seguido por una condicién de sobrevoltaje causada por el disefio
de vuelo

24-Nov-05 Kirari [OICETS] Una de las cuatro ruedas de reaccion fallé

26-Nov-05 Landsat 5 El manejador de los arreglos solares de respaldo mostrd un
“comportamiento anémalo”

Dic-05 IMAGE El subsistema de potencia fallo, pérdida total

Ene-06 Landsat 5 Problemas con el manejador del arreglo solar atascado, operaciones
detenidas

15-Ene-06 Galaxy ITIR Falla de la computadora a bordo redundante, pérdida total

28-Mar-06 Ekspress-AM11 Despresurizacion del sistema de control térmico, pérdida total

30-Mar-06 Optus B1 Pérdida de servicio después de una “maniobra de rutina”

16-Abr-06 MTSAT-1R 20 horas fuera de linea después de una variacion de niveles repentina en
la computadora a bordo

29-May-06 COMPASS 2 IOT: voltaje bajo, varias unidades con mal funcionamiento

30-Jun-06 HST Instrumentos de la electrénica primaria del subsistema de orientacion en
falla

Oct-06 Sicral 1 Pérdida de control por algunas semanas

01-Oct-06 Thaicom 3 Problemas de potencia que llevaron al satélite a derivar, pérdida total

3/4 Oct-06 Hotbird 3 Dafio substancia a un arreglo solar con pérdida parcial de potencia

Nov-06 Optus D1 IOT: El haz para iluminar a Nueva Zelanda tiene polarizacién errénea

02-Nov-06 MGS Falla de la bateria causada por carga de datos errdnea, pérdida total

04-Nov-06 MetOp-A I0T: apagado temporal de la carga util, un transmisor LRPT perdido

07-Nov-06 Sinosat 2 IOT: falld el despliegue de los arreglos solares y antenas, pérdida total

14-Dic-06 NRO-L21 10T: modo seguro, el control no pudo ser restablecido, pérdida total

27-Ene-07 HST Modo seguro después de falla permanente de instrumentacion de ACS,
recuperado

Feb-07 EchoStar 11 La rotacion del panel solar norte fall, cambiado al de respaldo

Feb-07 Beidou 1D (2A) Falla de despliegue de arreglos solares, el problema fue resuelto en abril
del 2007

Feb-07 Kiku No. 8 IOT: parte de la carga util no pudo ser activada




Fecha Satélite Evento
Mar-07 Orbital IOT: Problema de sistema de guia, resuelto con la actualizacion de
Express/ASTRO | software

04-Mar-07 Orbview 3 Se detuvo el envio de imagenes

14-Mar-07 Hotbird 2 Anomalia en el subsistema de potencia

19-Mar-07 New Horizons Pas6 temporalmente a sistema seguro después de un error de la memoria,
fue recuperado

25-Mar-07 IGS Radar 1 Apagado después de un problema con el subsistema de potencia

05-Abr-07 Yamal 201 Pérdida de orientacién, 6 horas fuera de linea

21/22-May-07 XM 3 Problema repentino con el software, un dia fuera de linea

Jun-07 EchoStar V Pérdida de 8 cadenas de arreglo solar

03-Jul-07 Solidaridad 2 10 horas fuera de linea por pérdida de orientacion sin causa aparente

04-Jul-07 MetOp-A La camara de fotos de alta resolucién avanzada falld

Ago-07 FUSE Ultima rueda de momento fallé; la misién fue terminada

Ago-07 Anik F3 La carga Util de banda Ka no pudo ser activada

Oct-07 Landsat 5 Falla de una celda que disminuyé la capacidad de la bateria

Dic-07 Ekspress-AM22 Todos los giroscopios perdidos, posiblemente pérdida total ain no
confirmada

04-Dic-07 GOES-12 Tres dias de pérdida de orientacion después de una maniobra rutinaria de
control de orientacién

29-Dic-07 RASCOM-QAF1 I0T: fuga de subsistema de helio detectada

Ene-08 Ulysses Falla del transmisor principal de banda X

09-Ene-08 KazSat 1 7 horas de pérdida de servicio después de problemas con el software del
sistema de orientacién

19-Mar-08 MetOp-A Dos anomalias llevando a un apagado de la carga util

26-Abr-08 GIOVE-B Modo seguro después de una variacion repentina en la rueda de momento,
recuperado 24 horas después

08-Jun-08 KazSat 1 Falla en la computadora de control, pérdida del control

16/17-Jun-08 Eutelsat W5 Uno de los arreglos solares perdié movimiento por mal funcionamiento del
motor

29-Jun-08 Galaxy 26 Falla parcial del sistema de potencia, pérdida de la mitad de la capacidad

14-Jul-08 EchoStar 2 Falla del sistema de potencia. Pérdida total

Ago-08 varios SES anuncié problemas con los arreglos solares de los satélites LM-A2100
satélites

9-Sep-08 GIOVE B Modo de seguridad disparado por SEU; servicio recuperado el 24 de
septiembre

28-Sep-08 Hubble Space Falla de la unidad de control y formateadora de datos cientificos del

Telescope Hubble (lado A)
09-Nov-08 NigComSat 1 Segunda falla de arreglo solar, pérdida total
14-Dic-08 GOES 12 Fuera de operacién después de problemas de los impulsores

De la informacion de la Tabla 1.3 se agruparon las fallas por tipo y también se
contabilizaron considerando si se trata de falla parcial o total en el satélite. Se han
representado algunos parametros principales analizados en las Figs. 1.1, 1.2 y 1.3. En la
primera figura se muestra el tipo de subsistema en falla por fecha. La Fig. 1.1 muestra el
tipo, es decir, si se trata de falla total o parcial desde 1994 hasta la fecha y la Ultima
grafica muestra la probabilidad de tipo de falla por subsistema.

De la Fig. 1.1 podemos observar que las fallas afio con afio han sido variadas, afectando a
todos los subsistemas y adicionalmente, aunque uno de los factores que pueden estar
influyendo en la aparicién de mayor niumero de fallas a medida que ha pasado el tiempo
puede ser que cada vez hay mas apertura de informacidon y se registran o notifican las
fallas que ocurren, ya que en los primeros afios de desarrollo de la tecnologia no habia
tanta apertura del mercado y por tanto esta puede ser la razon primordial por la que no
hay muchos registros.
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De las fallas reportadas hasta la fecha casi el 50% de éstas han sido pérdidas totales de los
satélites, lo que lleva a una pérdida econdmica grande de la compafiia operador pero
también de la compaiiia fabricante pues incrementa la probabilidad de riesgo para la
adquisicién de sus disefios ademas de que en algunos casos se tienen clausulas de
penalizacion en los contratos de construccién

En la grafica de la Fig. 1.3 podemos observar que el subsistema de propulsion tiene el
mayor porcentaje de fallas totales por lo que este subsistema es el de mayor relevancia en
el disefo de un satélite ya que una falla puede ser critica en la vida del mismo.

Se puede observar de las Figs. 1.1 a 1.3 que aunque ha avanzado la tecnologia en todos los
ambitos, a pasos agigantados y, de esta manera ha crecido también la complejidad de la
tecnologia a bordo de los satélites, aun no ha habido una disminucién del ndmero de
eventos ocurridos en los subsistemas, principalmente afectando al subsistema de propulsion
lo que lleva a considerar a éste como punto débil en la tecnologia espacial.

1.3 Conclusiones

1. Aunque existen muchos tipos distintos de anomalias que llevan a la pérdida parcial o
total de un satélite, un area importante que es aplicable a la mayoria de los satélites a
excepcion de aquellos de dimensiones pequenas para la investigacion, es el subsistema
de propulsién. Por lo que es importante mejorar su instrumentacion.

2. En particular, los sistemas de propulsidon son importantes desde este punto de vista,
debido a que el manejo del propelente es el principal factor que determina la vida (til
del satélite.



CAPITULO 2. RETOSEN EL DISENO E
IMPLEMENTACION DE LOS SISTEMAS DE
PROPULSION DE COHETES Y NAVES ESPACIALES

2.1 Introduccion

El analisis realizado en el capitulo anterior sobre los datos existentes de fallas en la
tecnologia espacial reveld la importancia del subsistema de propulsidon en la vida util de un
satélite, por lo que a continuacion se analizaran varios aspectos técnicos de dicho
subsistema para identificar las posibles areas de mejora y los retos actuales en los
campos de desarrollo de los sistemas de propulsidon, ya que no sdlo interviene la
ingenieria, sino que, debido a que en este campo se manejan propelentes, también entra
parte de retos en cuanto al conocimiento y manejo de estos elementos por su caracter, en
ocasiones, hasta dafiino y peligroso y su interaccién con los componentes del subsistema.

Para lo anterior, en este capitulo se analizaran las caracteristicas, componentes, una
revision breve de la historia y el estado del arte de este subsistema tanto para los cohetes,
naves espaciales y para los satélites para tener una vision general de los principales
problemas y retos existentes en los sistemas de propulsién.

Un sistema de propulsién es capaz de imprimir velocidad creciente o aceleracidon a un
cuerpo, mediante un dispositivo que expele materia (denominado impulsor o cohete).
Existen diferentes métodos. Cada método tiene sus propias ventajas y desventajas, y aun
es un area en investigacion. La mayoria de las naves logran su empuje mediante el calor
de una reaccion en cadena que se expele por un orificio a muy alta velocidad. La Fig. 2.1
indica los seis elementos basicos de un sistema de propulsion [74] discutido mas adelante.

Todos estos elementos estan presentes en un sistema de propulsidon dado, aunque pueden
estar combinados y ser nombrados de forma distinta.

e Propelente: Este puede ser un gas, liquido o sélido. El propelente principalmente
provee la fuente de transferencia de momento para generar un impulso. En muchos
sistemas de propulsion existe también una fuente de energia.

e Almacenamiento de propelente: Este sistema almacena un propelente mientras
éste es usado para proveer el impulso. Este mantiene el propelente en las
condiciones apropiadas para que esté disponible para ser usado cuando sea
necesario. Los gases y liquidos son principalmente mantenidos a presiones y
temperaturas particulares para su uso posterior. Para cohetes de propelente sélido,
el almacenamiento del propelente es combinado con hardware para conversion de
energia y aceleracion asi que el sistema de alimentacién de propulsidon no es
requerido.

¢ Sistema de alimentacion de propelente: Este sistema es solamente usado para
sistemas liquidos o gaseosos porque estos sistemas requieren de algin medio para
trasladar los propelentes de los tanques de almacenamiento al acelerador. En
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Fig. 2.1. Diagrama de bloques de un sistema de propulsién genérico.



sistemas sdlidos tipicos la seccion de alimentacidon es parte del proceso de
combustién, asi se traslapa con el bloque de conversion de energia.

e Fuente de energia: Las fuentes de energia mas comunes son las de reaccién
guimica (de los propelentes), presion de gas, eléctrica y nuclear.

¢ Conversion de energia: La fuente de energia determina como es llevada a cabo la
conversion de energia. Los sistemas quimicos generan una reaccidon quimica para
transformar la energia en forma de calor y de presién. La energia de presién se
convierte en empuje permitiendo que el gas se expanda y produzca aceleracion,
esto se traslapa con el bloque del “acelerador”. La energia eléctrica crea energia
térmica o campos de fuerzas electromagnéticas. La energia nuclear convierte la
energia térmica en subsecuente transferencia de calor al propelente.

e Acelerador: Los aceleradores llevan las particulas de la masa del propelente a la
velocidad y direccion deseadas para proveer el empuje. Estos son basicamente
termodindmicos o electromagnéticos. Los aceleradores termodinamicos expanden
un gas para tomar ventaja de la presidon y energia térmicas. Los aceleradores
electromagnéticos incrementan la velocidad de las particulas cargadas o plasmas en
un campo electromagnético [74].

El empuje necesitado para cambiar la velocidad o proveer un torque, viene de un sistema
de propulsion hecho de una combinacion de las tecnologias que mas adelante se
describen.

Estos fundamentos han sido desarrollados a lo largo de la historia y aplicados en la
actualidad, cada vez con mejores materiales, desempefo y efectividad pero con los
mismos principios basicos de operacidn como se muestra en las secciones siguientes.

2.2 Caracteristicas de propelentes y sus implicaciones

Las caracteristicas principales de los propelentes son sus caracteristicas fisicas y quimicas,
las cuales servirdn para su analisis detallado, que nos permitird conocer mas a fondo los
medios en los cuales deberan trabajar los sensores para su medicion asi como las
caracteristicas a las cuales lo sensores son sometidos en caso de estar inmersos en este
tipo de materiales. A continuacidén se presentan las caracteristicas mas importantes.

Grado de peligrosidad: Muchos propelentes son peligrosos y por lo tanto dificiles de
manejar. Ademdas de ser capaces de causar explosiones o fuego por un mal manejo o
condiciones de almacenamiento, los propelentes tienen otras propiedades fisicas peligrosas
las cuales son importantes para su inclusién en el diseno de un sistema de propulsién.
Muchos propelentes tales como los que conforman la familia de hidracina son téxicos al ser
respirados y al tacto y deben ser manejados con cuidado. Las regulaciones
gubernamentales han establecido en la mayoria de los paises reglas de manejo de este
tipo de materiales. Debido a esta caracteristica hay que tener en cuenta su compatibilidad
con otros propelentes y con la eleccidon de tanques, lineas de transporte, selladores vy la
cobertura de los cohetes.

Presion de vapor: cuando un propelente tiene una alta presion de vapor a una
temperatura en particular, una cantidad apreciable de liquido (o sélido) se convierte en un



gas a esa temperatura dada. Al punto de ebullicién de un liquido, la presion de vapor llega
a ser igual a la presion atmosférica. El agua, por ejemplo, tiene una presién de vapor
menor a 7000 Pa a la temperatura especifica. El tetroxido de nitrégeno (N,O,4), por otro
lado, ebulle justo a su temperatura especifica. En el punto de ebullicién, la presion de
vapor de un liquido es igual a la presidon atmosférica. Los propelentes criogénicos (de muy
bajos puntos de ebullicion) tales como el H, y O, pueden ser almacenados en tanques de
paredes espesas aislados, para llevar la presion del vapor a un valor razonable. Si un
propelente toxico tiene una alta presién de vapor, los vapores téxicos pueden facilmente
escapar durante los procedimientos de manejo de estos. Desde el punto de vista ingenieril,
los propelentes con una alta presion de vapor causan problemas con las bombas
permitiendo oscilaciones de presion e inestabilidad de combustion. Uno de los “lados
buenos” es que estos propelentes pueden usar tanques libres de presurizante. Para
motores de cohete de estado sélido, un plastificador con una alta presiéon de vapor podria
causar disminucién y ruptura de la rejilla de propelente. En términos comunes,
propelentes con bajas presiones de vapor son “buenos” y propelentes con altas presiones
de vapor son “malos”.

Propiedades de transferencia de calor: Las propiedades de transferencia de calor de
propelentes se deben considerar cuando un motor puede ser regenerativamente enfriado.
Componentes con un alto calor especifico son buenas elecciones para enfriamiento
regenerativo. El hidrégeno liquido tiene un calor especifico de 7320 J/Kg.K a 20 K,
comparado con el calor especifico del agua de 4217 J/Kg.K a 273 K. es muy inusual para
los componentes, tener un calor especifico mayor que los 4000 J/Kg.K. El propelente, por
supuesto, puede ser también estable dentro del rango de temperatura encontrada durante
el enfriamiento regenerativo [124].

Viscosidad: La viscosidad es un punto importante cuando se enfria regenerativamente un
motor. Esta también es una variable crucial cuando se estd disefiando el sistema de
bombeo. Como comparacién, el agua tiene una viscosidad de 1.0 cerca del punto de
congelamiento, sin embargo el hidrdégeno liquido tiene una viscosidad de 0.024 cercano a
su punto de ebullicion, y el RP-1 tiene una viscosidad de 0.75 cerca de su temperatura
especifica. Mientras mas viscoso sea un liquido es mas dificil de bombear. La viscosidad no
es normalmente una consideracion importante para la eleccion de un propelente; sin
embargo, este es un parametro de disefio importante.

Densidad: La densidad juega un rol critico en el disefio de los tanques de propelente.
Simplemente, mientras es mayor la densidad del propelente, mas masa de propelente se
puede poner en un volumen dado de almacenamiento. La densidad también es referida a
la gravedad especifica, la cual es la medida de la densidad relativa al agua (1.00). RP-1
tiene una densidad especifica de 0.8 cerca de su temperatura especifica. El hidrogeno
liguido tiene una muy pobre tasa en esta categoria, con una gravedad especifica de 0.07
cerca a su punto de ebullicion [126].

Reactividad quimica: En motores de cohete sélido, el oxidante y combustible deben ser
guimicamente compatibles durante el almacenamiento. En motores liquidos, el factor de
reactividad llega a ser importante durante la mezcla de combustible y oxidante en la
camara de combustidn. Hipergolicidad, combustion espontanea sobre la mezcla, es
también un factor a considerar. Los propelentes hipergdlicos eliminan la necesidad de un
sistema de ignicién separado. Monometil hidracina (CHsNHNH,) y tetréxido de nitrégeno
(NyH,), es una combinacion de combustible y oxidante hipergdlicos. Hidrégeno y oxigeno
en cambio, no conforman un sistema hipergélico.

Calor de formacion: Una muy importante pieza de informacion a cerca de un propelente
de primera vista es su calor de formacidn, una variable termodinamica familiar. Debido a



gue los calores de reaccién son calculados de los “productos - reaccionantes”, se observa
que el calor de formacién de los reaccionantes (propelentes) llega a ser lo mas positivo
como sea posible. Los calores de formacidn mas positivos de los reactantes, los mas
negativos “productos - reactantes” son los que mayor energia dan a una reaccién. En la
quimica los propelentes, los calores positivos de formacién son inusuales. Todos los de la
familia de hidracina son utiles mezclados con el peréxido de nitrégeno. Algunos de los mas
exoticos combustibles y oxidantes, tales como el pentaborano y el difluirido de oxigeno,
también tienen un calor de formaciéon positivo. La Tabla II.1 muestra algunas de las
propiedades basicas de los propelentes.

De los compuestos mencionados anteriormente los mas usados son la hidracina y el
tetréxido de dinitrégeno.

La reaccion es:
2Ny;H4 + N,O4 ===> 3N, + 4H,0.

Tabla II.1- Propiedades de los propelentes liquidos tipicos. (Nota: FP=punto de
congelamiento a una atmdsfera, BP = punto de ebullicion a una atmésfera, Py,, = presion
de vapor, Al = aleacion de aluminio, SS = acero inoxidable, Ni = aleacién de niquel, Cu =
cobre (todas las aleaciones posibles no necesariamente trabajan).

Propelente Formula Tee Tep Puap Densidad Estabilidad Manejo Almacenamiento Materiales
(K) (K) (Pa) (kg/m3) compatibles
Oxigeno 07) 54 90 5.07 1142 Buena Bueno Criogénico Al, SS, Ni,
liquido MPa Cu, Teflon,
@154K Kel-F
Peréxido de | H202 2674 | 419 | 345@ 1414 Inestable a | Quema la | Se descompone | Al, SS, Ni,
hidrégeno 298K T>414K piel, en 1%/afo Kel-F
flamable
Tetroxido N204 261 294 0.765 1440 Dependiente Quema la | Bueno cuando | Al, SS, Ni
de MPa @ de piel, toxico | esta seco Teflon
nitrégeno 344K temperatura
Hidrogeno Hz 13.8 20.3 | 1.294 71 Flamable Flamable Criogénico Al, SS, Ni
liquido MPa @ Kel-F
32.8K
RP-1 CHi.97 229- 445- | 2275 @ | 810 Flamable Flamable Bueno Al, SS, Ni
291 537 | 344K Cu, Teflon,
Kel-F,
Neopreno
Hidracina NaH4 274 386 | 19300 1010 Toxico y | Toxico y | Bueno Al SS,
@ flamable flamable Teflon, Kel-F,
344K polietileno
Monometil CHsNH- 220 359 60657 878 Téxico Toéxico Bueno Al, SS,
hidracina NH2 @ Teflon, Kel-F,
344K polietileno
Dimetil de | (CHs)N- | 215 336 1.213 789 Téxico Téxico Bueno Al SS,
hidracina NH2 MPa @ Teflon, Kel-F
asimétrico 344K
Fluorina FI 53 85 557 1509 Buena Muy toxico | Criogénico Al, SS, Ni,
MPa @ y flamable latén
144K
Poli CaHa N/A N/A | N/A 900-1000 | Excelente - | Excelente- | Excelente-sélido Cualquiera
butadieno solido solido




Generalmente no se utiliza la hidracina, sino algunos de sus derivados como la monometil
hidracina o la dimetilhidracina asimétrica. Estos derivados tienen importantes ventajas,
como ser almacenables a temperatura ambiente y producir ignicion en cuanto entran en
contacto con el comburente (a este tipo de combustibles se les llama hipergélicos). Sin
embargo, debido a su alta toxicidad, se tiende a abandonar su uso.

Es importante mencionar que la hidracina reacciona con el oxigeno de la siguiente manera
N,Hs + 2 O, — Ny + 2 H,0O, reduciendo la posibilidad de corrosién por oxidacion en los
metales. Ademas al entrar en contacto con el 6xido férrico, genera magnetita, agua y
nitrégeno:

N2H4 + Fe203 — 4 Fe304 + 2 Hzo + N2.

e Caracteristicas especificas de monometil hidracina

Como resultado del alto punto de fundicion, las aplicaciones aeroespaciales comunmente
usan metil hidracinas, tales como la monometil hidracina (MMH) o dimetil hidracina
inasimétrica (UDMH) o N-dimetil hidracina, algunas veces como una mezcla con otros tipos
de hidracina, lo cual mejora la velocidad. Aerocina 50 es 50% de UMDH y 50% de NyHy4, y
es usada en el segundo estado de los lanzadores Delta II y de la familia Titan.

La monometil hidrazina (CH3NHNH2) es un liquido incoloro, limpio e higroscépico. Este
tiene un olor especifico caracteristico parecido al del amonio y es miscible con agua,
ademas es soluble en hidrocarburos.

La MMH es un combustible hipergdlico, es decir, produce ignicién espontanea sin necesidad
de ningln mecanismo de encendido cuando es usado con oxidantes de tetréxido de
nitrégeno. Este es usado en los lanzadores espaciales como el Space Shuttle, Titan, Delta
y la familia de Ariane Space y muchas naves espaciales equipadas con subsistemas de
propulsién de bipropelente [120]. Los sistemas de bipropelente que ocupan este elemento
pueden producir hasta 1000000 de libras de impulso. Los oxidantes usados para la ignicion
han variado a través de los afos. En los 50’s el trifloruro clorhidrico fue usado, sin
embargo se encontrdé que este era extremadamente reactivo y toxico y habia problemas
para su manejo por encima de los beneficios que tenia. Otro oxidante que se ha ocupado
con este combustible es el fluoruro de perclorato, que era mas econdmico que el tricloruro
clorhidrico pero seguia teniendo demasiados riesgos de manejo [123]. Actualmente uno
de los oxidantes mas comunes es el tetroxido de nitrégeno, por ejemplo usado en los
modulos lunares Apolo donde 4 > toneladas de oxidante fueron requeridas para alrededor
de 3 toneladas de hidracina [122].

La MMH es un componente es toxico y altamente dafiino para la salud llegando a ser
carcigénico, pero es facilmente almacenado en el espacio en un sistema de almacenaje de
poco peso y de bajo mantenimiento [125].

La fabricacion y uso de la monometil hidracina (MMH) como combustible de cohetes ha
incrementado en los ultimos afos. Los peligros para la salud ya han sido ampliamente
estudiados y se han definido, pero los efectos crénicos derivados de la exposicion a este
compuesto son poco conocidos. Adicionalmente, los sistemas de propulsion también han
sido desarrollados para este tipo de combustible por varios operadores satelitales, donde



se utilizan generalmente los tanques mencionados en el capitulo 2 asi como los métodos
comunes para la estimacion de combustible como son el método PVT, bookkeeping entre
otros.

El indice refractivo de la monometil hidracina es de 1.439 a 20 °C (293.15 K), debido a la
diferencia de éste con el indice de los gases (cercanos a 1) se podria estimar que es
sencilla la deteccién de este liquido en una mezcla con gas a diferencia de otros
combustibles como el caso del hidrégeno liquido con indice de refraccion de 1.106.
Adicionalmente, este liquido puede ser manejado a temperatura ambiente sin riesgos; su
temperatura de congelacion es de -21 °C mientras que su temperatura de ebullicién es de
88 °C [125].

e Caracteristicas especificas del hidrégeno liquido

El hidréogeno liquido (LH2) es muy usado como un propelente en vehiculos espaciales
[126]. Esta aplicacion se espera que continle creciendo en el futuro debido a los
programas como la estacion especial y el turismo espacial. También el LH2 tiene
perspectivas para aplicaciones en sistemas terrestres de automotores y aviones. En la
actualidad, una gran cantidad de desarrollos han sido llevados a cabo con conceptos
diferentes de vehiculos impulsados por hidrogeno [127, 128]. El concepto de carros
impulsados por hidrégeno y camiones ha sido demostrado. Por lo tanto, la producciéon del
hidrégeno liquido y su uso en varios vehiculos se espera que crezca durante la siguiente
década. Los indicadores de nivel y sensores de nivel son elementos importantes de los
sistemas de almacenamiento de hidrégeno liquido. Por lo tanto varios tipos de sensores
han sido propuestos para la deteccion de nivel y medicion de nivel de los fluidos
criogénicos y del hidrégeno liquido en particular [129, 130, 131] siendo esta area de gran
interés en el desarrollo de nuevos sistemas.

Sin embargo, el indice refractivo del hidrégeno liquido, n, (#=1.109 a longitud de onda 1
=590 nm y temperatura 7=20 K) es significativamente menor que la otros liquidos a
temperaturas normales (ej. agua con »=1.333, nitrogeno liquido con »=1.205 [127]) y
criogénicos (ej. oxigeno liquido con #»=1.221 vy fluorina con con »=1.26). Esto hace la
deteccién de la interfaz de liquido en los tanques de almacenamiento de hidrégeno liquido
mas dificil que en el caso de la interfaz otros liquidos normales y criogénicos del nitrégeno
liguido. También, la temperatura baja del hidrégeno liquido en comparaciéon con otros
liguidos criogénicos el nitrogeno liquido y la flamabilidad del hidrogeno liquido lleva a que
se requiera un sistema de almacenamiento mas complejo para el hidréogeno liquido que
para otros liquidos.

2.3 Tipos de tanques para sistemas de propulsion satelital

En la construccién de una nave espacial, se requiere encontrar los requisitos especificos de
la mision como volumen, el peso, el desempeio, etc., para definir los parametros de la
construcciéon del tanque del subsistema de propulsion.



Hay una lista extensa de pruebas y requisitos que han sido requeridas para el disefio de
tanques, incluyendo en estas pruebas generalmente de vibracién, térmicas, de aceleracion,
acusticas, y las pruebas de golpeado.

Hay actualmente mas de 350 disefios calificados de tanques. Estos disefios calificados
ofrecen una gran variedad de tamafios de esqueleto de tanques, formas, espesores, y
configuraciones.

e Tanques de diafragma

La mayoria de los tanques de diafragma fueron desarrollados en los 1970. Una vez que un
diafragma ha sido desarrollado, se disefian simplemente los esqueletos del tanque
alrededor de los diafragmas. Inicialmente, para los diafragmas fueron utilizados diferentes
cauchos. Desde que 1975 todos diafragmas han sido hechos del caucho AF-E-332. Este
compuesto es un terpolymero de propileno de etileno vaciado en nordel (resina plastica)
que es llenada con teflén y silice. El proceso es instalar el diafragma en un esqueleto todo-
soldado de titanio y éste es instalado en el cierre del tanque. Los tanques de diafragma
tienen una alta confiabilidad. El diafragma permite una expulsién positiva y asegura que el
tanque es capaz de proporcionar un suministro continuo del combustible bajo la mayoria
de las condiciones. Esto también significa que el tanque puede ser montado en cualquier
orientacién a bordo de la nave sin la necesidad de un analisis extenso del flujo del fluido
tal como se requiere en el caso de un tanque con PMD (Propellant Management Device)
donde se requiere el analisis de la tensidn superficial. Esta caracteristica contribuye a la
flexibilidad en el disefio del esqueleto del tanque y caracteristicas de instalacién. Como se
muestra adelante, los tanques de diafragma tienen una multitud de caracteristicas para el
disefo de instalacion cubriendo asi requisitos especificos de una nave espacial o lanzador.
La herencia de tanques de diafragma es un punto importante en la Industria Aeroespacial.

Los tanques con diafragma de 9.41-pulgadas fueron originalmente disefiados en 1970
usando un diafragma elastométrico EPT- 10. La misma forma de diafragma usada para
hacer el diafragma de este tipo es util para el diafragma AF-E-332. Sin embargo el
crecimiento de los satélites llevé al requerimiento de tanques mas grandes por lo que la
demanda de este tipo de tanques disminuyé (Fig. 2.2).

Desde su primer disefio hasta la fecha se ha modificado tanto el tamafio, yendo desde
tanques de 12.88 pulgadas de diametro hasta las 28 pulgadas y siguen siendo
desarrollados prototipos de tamafios mas atractivos para un mayor contenido de
propelente, se han usado diversos prototipos de materiales de construccién del diafragma
y se han modificado las configuraciones; hay tres configuraciones basicas: montura de
pedestal/esférico, montura de esfera/circunferencia, y montura de esfera/elipse [97].

Adicionalmente se han realizado diversos disefios de diafragmas como diafragmas de un
solo sentido y diafragmas reversibles. Algunos ejemplos de estos tanques se muestran en
las Figs. 2.3y 2.4 [97, 175, 176].

Entre algunos de los desarrollos especiales de este tipo de tanques estan los tanques de
17.4 pulgadas fueron desarrollados en 1980 para la Mision Solar Ulysses y el tanque de
diafragma de 28 pulgadas fue originalmente desarrollado en 1975 para el programa
Voyager. Una serie de tanques derivados de éste modelo fueron desarrollados por el
tamafo atractivo. Todos los tanques derivados son relacionados tanques APU del Space
Shuttle.
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Fig. 2.2. Tanques de diafragma de 9.41-pulgadas con diferentes tipos de entrada y salida.
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Fig. 2.3. Tanques de diafragma de cabeza elipsoidal [175].

Fig. 2.4. Tanque cdnico de diafragma reversible. Contiene un diafragma completamente reversible que permite evitar
dafio en el diafragma durante las pruebas de tierra [176].



e Tanques de tension superficial

Como su nombre lo dice, los tanques de tension superficial explotan las propiedades de la
tension en la superficie de los tanques de propelente para control, manejo y liberacion de
oxidante y combustible libres de gas, especificamente dentro de condiciones de micro
gravedad. Este tipo de tanques maximiza el uso de propelente disponible, minimizando los
residuos, habilitando la posibilidad de aumentar la vida de los satélites geosincronos por
mas de 15 afios.

La primera generacion de tanques de tensidon superficial fue desarrollada para sistemas de
propulsién unificados y fue usado primero en los satélites de comunicaciones TV-Sat and
TDF-1. El tanque comprendia dos camaras. Una camara superior conteniendo el propelente
para maniobras de adquisicion de apogeo. Una camara inferior incorporando un dispositivo
de drenaje que habilita virtualmente la opcién de que todo el combustible remanente fuera
utilizado (Fig. 2.5).

La segunda generacion de los tanques de tensidn superficial fue desarrollada para sistemas
de propulsién de monopropelente [175]. El dispositivo de manejo de propelente es comun
y puede ser usado en una gran variedad de geometrias de tanques de propelente.

La principal caracteristica de este tanque es una reserva rellenable de propelente (PRR)
para grandes cantidades de propelente para soportar maniobras de control de orientacion
de la estacién con altas aceleraciones.

La reposicion del PRR se realiza por vainas de adquisicion de propelente de alta eficiencia
(PAV) en un corto periodo de tiempo y en las fases de baja aceleracion.

Pantallas de malla especial garantizan que solo el propelente libre de gas es admitido en la
salida de propelente (Fig. 2.6).

La tercera generacion de tanques de tension superficial fue desarrollada para sistemas de
bipropelente [99]. La caracteristica principal de estos es la alta efectividad del dispositivo
de manejo de propelente que bombea propelente al puerto de salida en tiempo real
durante el consumo de propelente por los impulsores (Fig. 2.7) [124].

e Tanques de vejiga

Un tanque de vejiga comprende una vasija rigida conteniendo una vejiga flexible y una
tuberia axial performada. El propelente es contenido en la vejiga y el gas presurizante
dentro del tanque ocupa el volumen entre la pared del tanque y la vejiga. El gas
presurizante “aprieta” la vejiga forzando al propelente a ir hacia la tuberia para lograr una
expulsion positiva de propelente a los impulsores o el motor.

El tanque de vejiga puede ser operado en modo de revés o de presion regulada (Fig. 2.8).

En modo de bajada, el tanque es cargado con propelente y “sellado” con una masa
especifica de gas. De este modo se evita la necesidad de gas presurizante adicional
reduciendo asi la masa, volumen y complejidad del sistema de propulsidn. Por otro lado, la
masa de gas fija nos lleva a que haya una disminucion de presion durante la operacion
resultando en reduccidon de impulso desde el inicio de vida de la misién (BOL) al fin de
vida (EOL). La reduccién del nivel de impulso puede, sin embargo, ser predicha con
precision con repetitividad garantizada.



En el modo de presion regulada, el tanque es presurizado desde un contenedor de
presurizante independiente, a través de un regulador de presién, proporcionando una
presidn constante desde inicio de vida (BOL) hasta fin de vida (EOL). Consecuentemente el
propelente presurizado permite por tanto tener un impulso constante a través de la vida
operacional [124].

En ambos modos, las ventajas del tanque con vejiga incluyen:

e Simplicidad funcional => confiabilidad

e Minimiza los residuos de propelente

e Eliminacion de mezcla de gas con propelente asegurando condiciones predecibles de
impulso, especialmente durante la re ignicion.

e La disponibilidad del propelente estd garantizada a través de todas las fases de la
misidn, sin importar la aceleracion, desaceleracién, maniobras y condiciones de
inicializacion y apagado.

Como se puede ver, todas las partes que conforman a un tanque son estructurales a
excepciéon de los componentes que conforman los sistemas de medicion de contenido. Esto
nos va a servir para poder estimar la vida remanente del vehiculo pues muchas ocasiones
no solo depende del contenido agregado al tanque ya que por fugas debido a fallas en la
construccién o en las valvulas y de la operacidén de éstas, se debe tener una medicién en
tiempo real del propelente remanente. Para esto se han desarrollado sistemas y métodos
de estimacion aunque con una alta incertidumbre como se describe en la siguiente seccion.

e Tanques para sistemas de hidrégeno liquido

Comunmente, los sistemas de almacenaje de hidrégeno liquido a bordo contienen los
componentes siguientes: un contenedor con postes de soporte, una conexion o un
receptaculo que reaprovisiona de combustible, un dispositivo de relevacién de presion, una
valvula de cierre automatico, una linea de combustible flexible o rigida, equipamiento o
sistemas de conexidn atornillados, un sistema de conversion del hidrogeno, un sistema de
instrumentacién de seguridad, un sensor de nivel de combustible o sensor de flujo para
calcular el nivel del combustible, un indicador de nivel del combustible, y un sistema de
manejo de ebullicién. Segun la especificaciéon de seguridad para este tipo de sistemas, la
mayor parte de estos componentes deben tener una aprobacion. El disefno del componente
especifico del sistema de almacenaje se basa en el concepto de la seguridad del vehiculo.

De acuerdo con el disefio de planta, el analisis de peligro de una averia para un accidente
no controlado del hidrégeno requiere un indice de fracaso mas bajo de 10 por hora para
el sistema entero de almacenaje. Los componentes en contacto con el hidrégeno deben
soportar una presién de prueba de 1.5 veces como maximo permisible de su presion de
funcionamiento con los enchufes de la parte de los desaglies de alta presién enchufados
sin ninguna evidencia visible de escape o de deformacién. Por lo tanto, el componente no
debe demostrar ninguna evidencia visible de la ruptura o de grietas.

Los componentes instalados dentro del contenedor de hidrdgeno no se pueden
intercambiar y deberan disefiarse para disminuir lo mas posible la necesidad de
mantenimiento durante el curso de vida de por lo menos de 10 afios.



Fig. 2.5. Tanques de tension superficial [177].
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Fig. 2.6. Descripcion de componentes de tanques de tensidn superficial.

. Vainas de adquisicién de propelente
. Reserva rellenable de propelente

. Pantalla superior

. Pantalla inferior

. Puerto de propelente

. Tubo de ventilacién

. Puerto de gas

Nouuh~hwWNH

Fig. 2.7. La tercera generacion de tanques de tension superficial fue desarrollada para sistemas de bipropelente.
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Fig. 2.8. Tanque de vejiga para propelente.



El aislamiento térmico entre el tanque interno y externo desempefia un papel importante.
Este es llevado a cabo por un efecto tipico de la tecnologia espacial que consiste en varias
capas de hojas aislamiento al alto vacio de cerca de 102 Pa. Los soportes internos se
disefian para mantener el contenedor interno en su posicién con respecto al contenedor
externo. Por otro lado, los soportes internos del contenedor lleno deberan resistir la
aceleracion aparente durante la operacién y las fuerzas de choque en caso de un accidente
sin ruptura. Por otra parte, el escape del calor al tanque interno tiene que ser reducido al
minimo. Dependiendo de la geometria del recipiente, los materiales preferidos son tubos o
lazos coaxiales de fibras de vidrio o de fibras de carbono reforzadas plastificadas con alta
fortaleza mecanica y conductividad térmica baja [127]. Un ejemplo se muestra en la Fig.
2.9.

2.4 Sistema de medicion de propelente y métodos de calculo de
propelente remanente

La gestion global y el desempeifo de las misiones espaciales son altamente dependientes
de predicciones exactas de la vida en oOrbita de las naves espaciales. La estimacion de la
vida total de la mision en los satélites es también un punto importante en las industrias de
satélites.

Adicionalmente cada vez son mas las normativas con respecto a la colocacién de los satélites a fin de
vida, como lo mencionan las normativas /SO 14950: 2004, Space systems — Unmanned spacecraft
operability, I1ISO/WD 24113:200X, Space systems — Space debris mitigation y ISO/WD 26872:200X,
Space systems — Disposal of satellites operating at geosynchronous altitude donde se establecen las
regiones protegidas para los satélites en drbitas LEO y GEO donde deben ser colocados éstos en su
maniobra de deorbitacidn asi como los mérgenes permitidos para lo cual se debe conocer con la mejor
precision el combustible remanente [113].

Por lo tanto, es cada vez mas importante determinar con exactitud la cantidad restante de
propelentes utilizados para las maniobras de correccidon de orientacién y las maniobras de
mantenimiento asociadas con la carga util, la estabilizaciéon del cuerpo por plataformas
espaciales en baja gravedad en cualquiera de las érbitas.

Debido a que la renta anual estimada de un satélite de comunicaciones tipico operando a
capacidad completa es del orden de millones de ddlares, la pérdida prematura de un
satélite de su oOrbita resulta en cuantiosas pérdidas.

Debido a esto, los operadores satelitales cada vez son mas estrictos en sus proyectos y
definen la incertidumbre requerida en los sistemas de medicidn para sus satélites.

Adicionalmente, el sistema de medicion de propelente monitorea el nivel de llenado de los tanques de
propelente y lleva el control de la razén de mezcla de los sistemas de propelente.

El grado de la exactitud de la masa de propelente es usualmente el punto principal del
disefio e implementacién y es parte escencial para la eleccion de los dispositivos del
sistema de medicién de propelente. El nivel de exactitud requerido es derivado de algunos
puntos dados por el tipo de misidn, requerimiento de velocidad, costos, etc. [117].
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Fig. 2.9. Ejemplo de un sistema de LH2 [127].



Las diferencias entre los requerimientos de medicién de los satélites GEO y LEO pueden ser
analizados también en base a costos para los satélites comerciales. Debido al bajo
requerimiento semanal de apuntamiento de un satélite LEO simple comparado con un
satélite GEO, un incremento de precisiéon en la medicidon es menos importante en satélites
LEO y los requerimientos de precisidon deberian por lo tanto ser menos demandantes.

Los disefiadores deben escoger entre sensores de bajo costo y sensores caros de alta
resolucidon. Los errores de las estimaciones de medicién pueden reflejar la precision del
método de estimacion de propelente seleccionado, asi como las caracteristicas particulares
del sistema de propulsién, su comportamiento y el consumo de propelente planeado.

Un sistema de alta precisiéon puede requerir el disefio de un hardware y software mas
complejo, llevando a un costo del sistema mas alto. Un sistema con baja precisién puede
ser aceptado, pero el error de estimacion de la masa debera ser incluida como una carga
adicional de propelente. La Tabla II.2 muestra algunos requerimientos de operadores
satelitales.

Tabla II1.2 Incertidumbres a fin de vida de contenido de combustibles solicitadas por
algunos operadores comerciales.

Operador Requerimiento de incertidumbre

ESA +3 meses durante los Ultimos 3 afios de operacidn
Inmarsat +5 meses durante la vida entera

Eutelsat +1 mes dentro de los 3 afios antes de fin de vida
Intelsat +6 meses durante la vida entera

Varias técnicas tales como el método de la ley de gases (Presion, Volumen y Temperatura
- PVT), técnicas de modelado numérico, y uso de sensores capacitivos se han usado para
lograr la determinacién de la cantidad de propelente presente en el satélite o la nave.
Muchas de estas técnicas actualmente usadas tienen efectos de incertidumbre
dependiendo de los instrumentos incluidos en los sistemas de estimacion de propelente a
bordo. Los principales métodos actualmente usados son el método de inyeccion de la ley
de gases y el método de calentamiento de tanque de propelente. Aunque éstos son los
mas usados, son métodos de estimacién de propelente indirectos.

Actualmente algunos otros métodos han sido propuestos como una nueva configuracion
del tanque consistiendo de un cono truncado centralmente montado dentro de un tanque
de propulsion esférico, para medir la cantidad de liquido de propelente presente en el
tanque, con este método aunque se demostré un menor error que los métodos
tradicionales, aun existe incertidumbre [118]. Otro método propuesto es la utilizacién de
los momentos de inercia observados en telemetria en los instrumentos de medicién de
momento a fin de vida con lo que se estima el movimiento del propelente en los tanques
durante los disparos de las maniobras, pero tiene alun incertidumbre debido a que pueden
actuar fuerzas externas que no hayan sido cuantizadas ocasionando una desviacion en las
mediciones [119].

Los métodos generales de medicién incluyen:
(1) Sistemas de sensores de punto y linea hidrostatica
(2) Sistemas de Contabilidad

(3) Sistemas globales



Técnicas hidrostaticas de deteccion no se utilizan en estos entornos de baja gravedad
debido a que el propelente no se limita a una determinada forma, a falta de aceleracién
gravitacional o aceleraciones centrifugas. A pesar de que estas mediciones son posibles
con los satélites de estabilizacién por giro, los satélites de comunicaciones de alta potencia
son generalmente de estabilizacién triaxial y no producen aceleraciones rotacionales.

Los sistemas de medicidon dependen de la supervisién integrada de las tasas de flujo de los
propelentes, que se restaran de la masa inicial de propelente para determinar la cantidad
restante de éste. Sélo el 20% de la carga inicial puede dejarse en sistemas integrados que
realizan ambos disparos de apogeo para insercién en érbita y disparos de impulsores para
control de orientacion. Con misiones de larga duracion, la tasa de errores es integrada con
el tiempo y puede representar una incertidumbre del 10% de la vida de la misidn.

e Comparativo de principales métodos de estimacion de propelente

Adicionalmente a los métodos mencionados arriba, los cuales son los mas comunes en el
area comercial debido a que requieren de un sistema de medicidon de propelente sencillo,
existen otros métodos que hasta la actualidad han sido utilizados y han sido calificados
para su utilizacién. A continuacion se presentan comparativos de estos métodos en base a
sus caracteristicas.

Hay dos grupos de métodos de estimacion aplicables en base a la fase donde se encuentre
el satélite.

- =z

e Métodos para medicion de propelente entre disparos de impulsores.

1. Método PVT (Presion - Volumen - Temperatura): Este método es usado en satélites
controlados en 3 ejes o de giro, es el método actualmente mas usado por su
simplicidad y bajo costo.

Su principio de medicién se basa en la medicidon de la temperatura y presion del tanque
y el calculo del volumen y por lo tanto, de la masa de propelente remanente aplicando
la ley de los gases.

Este método no requiere equipo adicional a los sensores normalmente usados para la
medicién de datos nominales de presion y temperatura de las unidades y es de bajo
costo.

Su exactitud decrementa hacia fin de vida y estd muy ligada con la precisién de la
medicidon de temperatura y presion llegando a tener una exactitud del 1.5 %. Se
requiere un transductor de presién convencional de baja precision.

2. Método Thermal Knocking : Este se aplica también a satélites controlados por 3 ejes y
de giro. Si principio de operacién es el calentamiento del tanque de propelente y la
medicién de su respuesta térmica, la cual esta relacionada a la carga de propelente.

No requiere equipo adicional pero este método también es de baja precisidon y se
requiere realizar calibraciones del sistema y toma tiempos de medicion grandes. Es
poco aplicado en el mercado comercial.

La precision esta ligada con la estabilidad de la fuente de calor, la estabilidad térmica
del medio ambiente y la exactitud del modelo térmico llevando a niveles de 10 a 15%
de exactitud a dos afios antes de fin de vida de la masa de propelente remanente.



3.

Inyeccion de gas: Este método sélo es ocupado en satélites de estabilizacién en 3 ejes.
Este se lleva a cabo realizando transferencia de una cantidad conocida de gas
presurizante dentro del tanque de propelente y la medicién del incremento de la
presion y temperatura se realiza para determinar el volumen y por lo tanto el
propelente remanente.

Este método tiene una buena precision a fin de vida pero requiere de un sistema
complejo, requiriendo una modificaciéon del sistema de propulsién estandar requiriendo
de transductores de presion de alta resolucion y precision. Al igual que el método
anterior, requiere pruebas de calibracion.

Este método lleva a un sistema caro y los parametros que definen la exactitud son la
precision de la calibracion del sistema considerando parametros como el coeficiente de
descarga del gas, volumen del tanque y temperatura asi como tener en cuenta
consideraciones isotérmicas llegando a tener una exactitud a dos afios de fin de vida del
1% y de 0.7% a fin de vida.

Medicion de nivel de liquido: Este método sdlo es aplicable para la medicién de nivel de
liguido en tanques de satélites de giro donde los propelentes estan concentrados debido
a la velocidad de giro.

Es un sistema simple con muy alta precision. Los manejadores de la precisidon de este
método son la exactitud del sensor del nivel de liquido y las variaciones de la forma de
la superficie del tanque llevando a precisiones de 0.05% a dos afios de fin de vida y de
0.01% a fin de vida.

e Métodos usados durante la operacion con impulsores.

Flujémetro: Método usado en satélites triaxiales el cual se realiza integrando las
mediciones de tasa de flujo de masa del impulsor durante la operacién. Tiene una alta
precision pero aun se sigue analizando y se han realizado proyectos para la generaciéon
de los sensores requeridos en este tipo de medicidon. Tiene baja precisidon cuando se
ejecutan maniobras usando disparos pulsados.

Los manejadores de la precisién de este método son la precisiéon del flujometro y la
carga inicial del tanque, pero éste a su vez mantiene una precision constante de 0.2% a
escala completa durante el disparo de apogeo.

Medicion de nivel de liquido: En la fase de operacién este tipo de mediciéon puede ser
utilizado en satélites triaxiales y consiste en la medicion del nivel del liquido en el
tanque durante la operacion de los impulsores. Tiene una baja precision y sélo es
posible utilizarlo durante los disparos de un nivel de empuje y duracion minimos para
permitir que el propelente se concentre en un area especifica [117].

De todos los métodos mencionados, el concepto de medicidon de nivel de liquido tiene
ventajas importantes cuando es aplicable a satélites de giro pero podria ser una buena
base para el desarrollo de un método o sensor especifico para la medicién del nivel de
combustible a lo largo del tanque para satélites de estabilizacion triaxial reafinando y
mejorando los métodos existentes y posiblemente generando un nuevo método y
aplicandolo junto con otros métodos conocidos para incrementar el nivel de exactitud.

o Factores importantes en la eleccion de método de medicion

Dentro de los sistemas de medicion de propelente, dependiendo del método o métodos a
ser utilizados durante la vida del satélite, se requieren elementos especiales, en este caso,



el elemento o elementos principales del sistema son los sensores elegidos. Para la
exactitud de este sistema se deben tomar en cuenta las siguientes consideraciones de
fuentes de error:

1. Errores relacionados a los aspectos del subsistema/sistema

e Perturbaciones geométricas (incertidumbres en la localizacidon de los tanques y del
centro de masa del satélite

e Efectos dinamicos (angulo de bamboleo y movimiento de “chapoteo”)
e Imprecisiones de la forma del tanque

e Angulo de humedecimiento el sensor debido a los efectos de la tensién superficial
e Incertidumbre en la temperatura de los liquidos

¢ Digitalizacion de la sefial de salida, procesamiento y transmision

2. Errores relacionados con el sensor

e Conductividad liquido-propelente

e Electronica no ideal (deriva cero, estabilidad a largo plazo, etc.)

e Efectos de doblamiento de campo

e Imperfecciones en la construccion

e Efectos de envejecimiento de los propelentes liquidos

e No homogeneidad de los liquidos

Como se menciona en un analisis de mejora de evaluacién de combustible realizado por
SAO/NASA Astrophysics Data System, todas las fuentes de perturbaciones de nivel podrian
ser eliminadas tomando en cuenta éstas en el disefio del sistema y en el método de
estimacion a excepcion de la incertidumbre de la temperatura que puede llevar a un error
maximo de 0.08 kg para el oxidante y de 0.03 kg para el combustible en base a estudios
realizados presentados por Eberth en 1996 [150].

Para realizar los métodos antes mencionados, se requiere de la utilizacion de sensores
tanto de presion, de temperatura, etc., dependiendo de la estructura del tanque, del
medio y del propelente. Se menciona a continuacidon una breve descripcion de éstos.

2.5 Principales tipos de sensores para el sistema de medicion de
propelente

En base a los métodos comerciales aplicados mencionados anteriormente, hay diversos
tipos de sensores que pueden formar parte de este sistema, dependiendo de la precision,
el tipo de parametro a medir entre otros.

Entre los sensores y componentes utilizados y que son base para el sistema se tienen los
sensores de calidad de vapor, los sensores de presion, de temperatura, los condensadores,



las valvulas controlables, los medidores de flujo y medidores de nivel de propelente. Hasta
la fecha hay muchos tipos diferentes de estas unidades y muchos aun en desarrollo para
crear sensores de mayor precision y asi seguir decrementando cada vez mas la tasa de
error en el calculo del propelente remanente.

El sensor de medicién de propelente como su nombre lo menciona, mide el nivel de
propelente en el tanque. Un sensor conocido es el GSU que mide la capacidad entre dos
electrodos usando el propelente como dieléctrico, pero aun en sistemas comerciales estos
tipos de sensores no son cominmente usados.

Para el caso de medicién de presion, los sensores comenzaron a ser desarrollados desde la
edad del vapor que fue cuando vino la demanda de éstos instrumentos de medicion. Tubos
de Bourdon o fuelle fueron los primeros instrumentos de medicion de presidon que
consistian en desplazamientos mecanicos que eran transferidos a un indicador de presion,
y estas bases son usadas aln. La metrologia de presion es la tecnologia de transformar la
presion en una cantidad eléctrica. Normalmente, una construccion de diafragma es usada
utilizando la medicion calibrada de la tensién ejercida, o difundida en ella, actuando como
resistencia.

Otros transductores de presion utilizan el principio piezoeléctrico para transformar una
presidon aplicada en una sefal eléctrica. El elemento de sensado consiste de piezoresistores
adheridos a la superficie de un diafragma [115, 116].

Aunque actualmente existen diferentes tipos de transductores de presion, uno de los mas
comunes es el transductor basado en medicién de tensidén. La conversion de la presidon en
una sefal eléctrica es debida a una deformacion fisica de los medidores de tensién los
cuales estan vinculados a un diafragma del transductor de presién y alambrados dentro de
una configuracion de puenteo flotante. La presién aplicada al transductor de presion
produce una deflexion del diafragma lo cual introduce una tension en el medidor. La
tensién producird un cambio proporcional a la presion [136].

En la actualidad se han tratado de hacer mejoras para aumentar la precision de los
transductores de presién utilizados en la tecnologia espacial, por ejemplo, una propuesta
es la de la modificacién de un transductor de presidn para producir una salida en un rango
dual y pueden ser usados en aplicaciones aeroespaciales, tanto para satélites como para
naves durante la fase de ascenso y para el retorno de vehiculos. Las pruebas han
mostrado que esta mejora permite tener una respuesta en tiempo real y producir una
mejor precisién en los datos que si se ocuparan dos sensores estandar [137].

En tecnologia capacitiva, el diafragma de presién es una base de un capacitor que cambia
su valor a presion debido a un desplazamiento inducido como se muestra en la Fig. 2.10.

El sensado de presiéon usando tecnologia de diafragma mide la diferencia de la presion en
dos lados del diafragma. Dependiendo de la presién relevante, se utiliza el término de
presion absoluta cuando la presion de referencia es el vacio, medida, cuando la referencia
es la presion atmosférica, o diferencial, donde el sensor tiene dos puertos para la medicién
de la diferencia de dos presiones diferentes.



Los sensores piezoresistivos o de celda de silicon son sensores de presién que consisten de
un diafragma de silicon con medidor de tensidn piezoresistivo difuso dentro del diafragma,
fundido al silicdbn o a una base de cristal. Los resistores de este tipo tienen un valor de
aproximadamente 3.5 kOhm. La presion induce tensiéon e incrementa el valor de los
resistores radiales (r) y decrementa el valor de los resistores transversales (Fig. 2.11) a su
radio. El cambio de resistencia puede ser alto, alrededor de 30%.

Los resistores son conectados como un puenteo flotante, la salida de lo cual es
directamente proporcional a la presion (Fig. 2.12).

En el caso de la mediciéon de temperatura, la tecnologia de termistores es ocupada. Los
termistores son resistores térmicamente sensitivos y su funcién primaria es la de exhibir
un cambio grande, preciso y predecible en una resistencia eléctrica cuando es expuesto a
un cambio correspondiente en la temperatura del cuerpo en cuestion. Los termistores de
Coeficiente de Temperatura Negativa (NTC) muestran un decremento en su resistencia
eléctrica cuando son expuestos a un incremento en la temperatura del cuerpo y los
termistores de Coeficiente de Temperatura Positiva (PTC) experimentan un incremento en
la resistencia eléctrica a medida que la temperatura del cuerpo va aumentando. En el
mercado existen sensores capaces de medir temperaturas menores a los -100 °C y
mayores a los 600 °C Fahrenheit.

Actualmente ya existen muchos tipos de termistores con caracteristicas faciles de predecir
y excelente estabilidad de medicion a largo plazo por lo que los termistores son
generalmente usados y aceptados en la mayor parte de los disefios donde se requiere la
medicién de temperaturas.

Desde que Michael Faraday en 1833 observd el coeficiente de temperatura negativo del
sulfuro de plata, este ha sido usado para el desarrollo de la tecnologia de los termistores.
La caracteristica mas importante de un termistor es, sin lugar a dudas, su
extremadamente alto coeficiente de temperatura de resistencia. Los resultados de la
tecnologia moderna de termistores ha llevado a la produccion de dispositivos con
resistencia extremadamente precisa contra las caracteristicas de temperatura, haciendo de
estos los sensores de mayores ventajas con un amplio campo de aplicaciones.

El cambio de un termistor en su resistencia eléctrica debido a un cambio correspondiente
en temperatura es evidente cuando la temperatura del cuerpo del termistor cambia como
resultado de la conduccion o radiacién del medio ambiente a su alrededor o debido a su
propio calentamiento llevando a una disipacién de potencia dentro del dispositivo.

Cuando un termistor es usado en un circuito donde la potencia disipada dentro del
dispositivo no es la suficiente para “auto calentarse”, la temperatura del cuerpo del
termistor podra influir en la temperatura del ambiente. Este es un problema para las
aplicaciones de control de temperatura y de compensacion de temperatura llevando aun
con todas las ventajas a una medicién imprecisa si no se tiene conocimiento del medio y
no se ha calibrado el efecto que aporta el sensor [141].



Fig. 2.10. Fundamentos del sensor de presién de tecnologia capacitiva.

Fig. 2.11. Esquema de sensor de presidn piezoresistivo.
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Fig. 2.12. Circuito de puenteo flotante.



2.6 Conclusiones

1.

Hasta la fecha se ha tenido un gran avance en el campo de los sistemas de propulsion,
pero aun las condiciones de los fluidos en el vacio, asi como las caracteristicas de los
propelentes utilizados en la actualidad no han permitido tener una confiabilidad alta en
la evaluacion de propelente remanente en los tanques de propulsion.

Esto nos lleva a una incertidumbre en la vida remanente de los satélites alta por lo que
los operadores satelitales deben tener un margen de propelente a fin de vida que
puede disminuir el tiempo real de operacién de un satélite perdiendo asi dinero ya que
se reduce el tiempo de servicio. Esto depende del método y de los sensores ocupados
con los que actualmente se tienen margenes de error de hasta varios meses.

Se requiere seguir avanzando en la bUsqueda de nuevos métodos o elementos que
permitan la evaluacidn mas precisa del contenido de combustible en los tanques de
propulsién para la eficientizacion en la vida del satélite y asi lograr un aumento de los
recursos economicos generados por la utilizacion de éste.



CAPITULO 3. IDENTIFICACION DE
OPORTUNIDADES PARA LOS SENSORES OPTICOS
REFRACTOMETRICOS EN LOS SISTEMAS DE
PROPULSION

3.1 Refractometria en fibras Opticas

La refractometria es la técnica que nos permite determinar la propiedad Optica
adimensional de un material, llamada indice de refraccién. Se denomina indice de
refraccion al cociente entre la luz en el vacio y la velocidad de la luz en el medio cuyo
indice se calcula. Se simboliza con la letra »n y se trata de un valor adimensional.

c
n=—
%

donde:

c es la velocidad de la luz en el vacio
v es velocidad de la luz en el medio cuyo indice se calcula (agua, vidrio, etc.).

El indice de refraccion del aire es de 1.00029 pero para efectos practicos se considera
como 1, ya que la velocidad de la luz en éste medio es muy cercana a la del vacio. Otros
ejemplos de indices de refracciéon se muestran en la Tabla III.1.

Tabla III.1. indices de refraccién de algunos materiales

Material Indice de refraccion

Vacio 1
Aire(*) 1.00029
Agua(a 20°0) 1.333
Hielo 1.31
Diamante 2.417
Acetona 1.36
Alcohol etilico 1.36
Solucién de azucar (30%) 1.38
Glicerina 1.473
Solucién de azucar (80%) 1.52

(*) En condiciones normales de presion y temperatura (1 bar y 0 °C)

Los procedimientos para llevar a cabo esta
posibilidades de transmisién y reflexiéon de la
Algunas de estas técnicas fundamentan Ila operacidon
comerciales.

medicion aprovechan las diversas
luz en la muestra a investigar.
de diversos refractémetros

Existen diversas compafiias que fabrican refractdmetros comerciales, principalmente
instrumentos en donde el rango de indices de refraccion que pueden medir esta



claramente delimitado por la aplicacion de la que se trata. La mayoria de estos
refractometros comerciales emplean el método de angulo critico, que sera descrito mas
adelante, de tal manera que la muestra pueda ser colocada facilmente en contacto
con el dispositivo. La resolucidon que ofrecen dichos refractémetros va de 103 a 10™
[141].

Los refractdbmetros de laboratorios también suelen emplear el mismo principio de
operacién, con la ventaja de que pueden abarcar rangos de indice de refraccién mayores,
proporcionar lecturas en diferentes longitudes de onda, controlando estrictamente
factores importantes como la temperatura. Este tipo de refractdmetros superan la
precision de los refractometros comerciales en al menos una decena de veces, sin
embargo su costo se proyecta en el mismo orden.

3.1.1 Métodos de refractometria

e Método por interferometria

Considérese un interferdmetro de dos haces, tales como el interferémetro de Michelson,
Rayleigh o Jamin. Se coloca una muestra con una geometria de caras paralelas en el
plano, de longitud z y con un indice de refraccion » en uno de los haces del interferémetro,

sufriendo un retraso de fase de magnitud ; mientras que el otro haz al encontrarse

0

. . 2m .z . .
en el aire presenta un retraso de magnitud —4<~ | Entonces, la diferencia de fase del
0
haz que atraviesa el material con respecto a la propagacién del otro haz en el aire, esta
dada por:

_ 272-(” B naire )
X’O

5 (3.1)

donde en forma practica el indice de refraccion del aire, n,,, =1 .Esta diferencia puede ser
medida realizando un ajuste mediante un compensador de fase en el haz de referencia
para volver a obtener el patron de interferencia de orden cero, y por medio de la
ecuacion 3.1 el indice de refraccién de la muestra puede ser calculado.

Otras técnicas emplean el conteo directo de las franjas en el patron de
interferencia, correspondiendo cada una a cambios de fase ¢en r[rad]. Por inspeccion
visual se pueden medir fracciones de 0.1 franjas, y empleando métodos electro-6pticos
se pueden medir hasta 10° de franja. Por ello, la precisidon potencial del método es muy
alta. Sin embargo, un interferémetro ademas de caro, es delicado. La diferencia en la
dispersiéon tanto de la muestra como del compensador puede acarrear problemas, tales
como hacer invisibles las franjas. La solucién a este problema consiste en emplear un
compensador con dispersion semejante a la dispersion de la muestra o reducir la
longitud z de la muestra pero ésta ultima opcion implica reduccion en la precision.

El principal uso de éste método es para gases, donde Ila diferencia n -1 es
aproximadamente 1000 veces menor que »n —] para sélidos y liquidos [141]. Es empleado
también en refractometria diferencial de soluciones y en el caso de fluidos existen
técnicas desarrolladas empleando un interferometro de Michelson.



e Métodos de Desviacion

Existen métodos de desviacion lateral o angular que emplean la ley de Snell para obtener
el indice de refraccién. La desviacion lateral / ocurre cuando un haz de luz es transmitido a
través de una muestra de caras paralelas de un ancho L.

De acuerdo a los parametros de la Fig. 3.1(a), se puede demostrar por medio de
Optica geométrica que:

cosé .
sent 1+ —————4re

aire

n=n

aire

aire

sent —i
L

Asi, la precisién del método depende de la medicidn de los pardmetros L, 6, Y
principalmente de la desviacién lateral /. A través de dispositivos de deteccion
electro-opticos, es posible determinar un desplazamiento tal que se refleje en una
precision del indice de refraccion de aproximadamente 0.001.

El método de desviacion angular emplea la incidencia de la luz en una de las caras de la
muestra en forma de prisma con indice de refraccién » tal como se muestra en la Fig.
3.1(b). El haz de luz de salida se desvia en forma angular. En el angulo de minima
desviacion D se puede demostrar que:
A+ D
sen
2

La incertidumbre en el indice de refraccién considerando una incertidumbre de medicidon de
I en la medicién del angulo D es de 0.0003 [141], considerando un prisma cuya
cara triangular corresponda a un triangulo equilatero; es decir, 4 =600 .

Ambos métodos mencionados anteriormente pueden ser empleados en el caso de
muestras liquidas, empleando una celda contenedora con caras paralelas. Dicha
celda proporciona una desviacion lateral, pero no causaran desviacion si se emplean para
conformar un prisma hueco como contenedor de la muestra.

e Método del angulo critico

Como se menciond con anterioridad, cuando existe una interfaz entre dos medios, la ley de
Snell determina la relacion entre los angulos de incidencia y transmision de la luz
con el indice de refraccion de ambos medios. A partir de la medicion del angulo
critico es posible entonces determinar el indice de refraccion de una muestra.



aire

Fig. 3.1. (@) Desviacion lateral de un haz de luz al atravesar un medio con indice de refraccion n; (b) desviacion
angular en un prisma.

Fig. 3.2. Ilustracion de éngulo de Brewster.



En la region del angulo critico, las ecuaciones de Fresnel muestran que la
potencia O6ptica transmitida o reflejada varia en forma discontinua con el angulo. Dicho
angulo puede ser medido con una precisidon de alrededor de 10 o0 10 [141].

En este método, por lo general se cuenta con un elemento refractométrico de deteccion
gue estara en contacto con el medio bajo medicion. Si la muestra es liquida, ésta es
colocada directamente sobre una de las caras del elemento de deteccion; si es una
muestra sdlida, se necesita que dicha muestra cuente con una cara plana y épticamente
pulida para ser acoplada a una de las caras del prisma mediante una capa liquida de indice
de refraccion intermedio.

Para realizar la medicién del angulo critico se puede seguir el método de transmisiéon o de
reflexion. En el modo de transmisién, la interfaz muestra-prisma es iluminada a través de
la muestra y el angulo critico es el angulo de transmision mayor en el prisma. La
transmitancia de la muestra al prisma es cero para @>6. El modo de reflexion ilumina la
interfaz prisma-muestra a través del prisma, donde la reflexion para 6<6. es muy
pequefia mientras que para 6>6; la luz es 100% reflejada.

Este método es simple y robusto y por ello persiste como método preferido en los
refractdmetros comerciales [141].

e Método del angulo de Brewster

Las ecuaciones de Fresnel de reflexidon en una interfaz entre dos medios muestran que si
la luz incidente estd linealmente polarizada con su campo eléctrico en el plano de
incidencia, existe un angulo para el cual no hay luz reflejada [142], tal que:

_angtann,

0, (3.2)

n,

El angulo de Brewster g5 es medido para la condicidn de inexistencia de luz
reflejada polarizada linealmente por la superficie de Ila muestra. (Fig. 3.2). La
ecuaciéon 3.2 permite obtener el indice de refraccidon de la muestra, donde », es el indice
de refraccién del medio que contiene la luz incidente, tipicamente aire, y n, es el indice de
refraccion desconocido.

La luz es polarizada linealmente de tal forma que el campo eléctrico vibre paralelo al plano
de incidencia, por ejemplo, la luz de un laser monocromatico linealmente
polarizado. Para usar fuentes no polarizadas, es necesario polarizadores como el prisma
Glan-Thomson o polarizadores dicroicos. Empleando un ldser de HeNe de 1 mW de
potencia y por inspeccion visual de reflectancia minima, podemos obtener una precisién en
65 de 0.19, dando una precisiéon del indice de refraccion de la muestra de 0.005.
Empleando métodos fotométricos, la precisién puede incrementarse en factores de 10 a
100 veces [141]. Esta precision es comparable a la precision del método del angulo critico,
con la ventaja de no requerir un material de referencia con indice de refraccion mayor al
de la muestra y bien conocido como lo es el prisma, sin embargo no se conocen
refractdmetros comerciales basados en este principio.

e Método por acoplamiento de indice de refraccion

Este método tiene la ventaja de no requerir que la muestra tenga determinada forma, sin
embargo es Util para sélidos solamente. La muestra puede ser dividida finamente como



polvo. Asumiendo que las particulas son isotrépicas y homogéneas, la radiacion reflejada,
la desviacion angular o lateral, y el cambio de fase de la luz transmitida se vuelve nula
cuando existe acoplamiento de indices de refraccion. El material se agrega en un
liguido el cual no debe disolver, pernear o reaccionar con la muestra sélida.

Este método proporciona una precision aproximada de 0.005 en el indice de
refraccion por inspeccién visual [141].

3.2 Sensores en fibras opticas

Se conoce que el desarrollo de las fibras opticas y los dispositivos optoelectrénicos
impactaron a la industria de las comunicaciones de tal manera que hoy en dia existen
miles de kildmetros de cables oOpticos tendidos con estos fines. Sin embargo, las
posibilidades que ofrecen las fibras dépticas van mas alla de la transmisiéon de datos.
Cuando una fibra éptica es empleada en el campo de las telecomunicaciones, el objetivo es
transmitir la mayor cantidad de informacidon posible en altas tasas de transferencia y
con la menor atenuaciéon posible. La fibra puede estar sujeta a variaciones fisicas
como esfuerzos, presiones, curvaturas o inmersa en un ambiente donde varian las
condiciones de presion, temperatura, humedad, etc. Estas condiciones resultan
poco favorables en un sistema de comunicaciones, pero en un sistema de sensores
de fibra Optica, dichas condiciones son el objeto de estudio, ya que modifican las
caracteristicas de la onda de luz a medida que ésta se propaga.

3.2.1 Conceptos basicos

Un sensor en fibras opticas es un dispositivo capaz de convertir una cantidad fisica variable
en una sefial 6ptica modulada. Para propdsitos de medicion, la sefal de salida es
generalmente calibrada contra una cantidad fisica conocida. El sensor entonces se
convierte en un instrumento secundario para medicion de dicha cantidad. La Fig. 3.3
muestra una vista esquematica de los elementos fundamentales de un sensor de fibras
opticas. El elemento sensor S mostrado puede ser una fibra éptica o bien cualquier otro
elemento éptico externo.

El elemento sensor § de la Fig. 3.3 puede ser descrito formalmente por una
matriz de propagacion M (¥, /), que depende del ambiente fisico ¥ (el cual a su vez
depende de todos los parametros fisicos externos a considerar) y a su vez, de las
caracteristicas espectrales del medio de transmision de acuerdo a la longitud de onda en la
gue emite la fuente. Esa matriz de propagacion puede ser descrita por:

M(V,A)=Te’B
Donde el término T es la transmitancia escalar, el parametro ¢ representa el retardo

en fase y B representa la birrefringencia® del elemento sensor. Asi, las caracteristicas de
la onda de luz que pueden ser modificadas son la fase, la polarizacién y la intensidad.

La birrefringencia es una propiedad de los materiales anisotropicos donde son refractadas dos ondas con dos

polarizaciones y dos direcciones de propagacion distinta. También es llamada doble refraccion [121].
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refraccion del medio externo: (a) sensor intrinseco, (b) sensor extrinseco detector de liquido; se
muestra la trayectoria de un haz antes y después de que el sensor es sumergido en el liquido.



3.2.2 Tipos de sensores

Los sensores en fibras Opticas suelen clasificarse dependiendo de la naturaleza del
elemento de sensado. Existen fundamentalmente dos tipos de sensores en fibras
opticas: los sensores intrinsecos y extrinsecos, éstos Ultimos son también llamados
sensores todo en fibra (all- fiber sensors).

En los sensores intrinsecos, el elemento de sensado es la propia fibra optica y los
parametros de la luz son modificados por los efectos externos a medir sin que la luz
abandone la fibra como se muestra en la Fig. 3.4(a).

En los sensores extrinsecos, la cabeza de sensado es un elemento Optico que puede ser
completamente diferente, lo que conlleva a estructuras hibridas. En estos sensores, la luz
abandona una fibra optica para interactuar con el medio externo a través del elemento de
sensado, el cual le imprime la informacién en el haz de luz en respuesta a un efecto
externo y posteriormente es recogida por otra fibra éptica (en algunos sistemas se
emplea la misma fibra O6ptica de entrada) y posteriormente procesada. La
informacién que se lleva en el haz de luz es tomada en términos de un parametro de la
sefial optica como intensidad, fase, frecuencia, polarizaciéon, contenido espectral, entre
otros. Una vez que la informacion fue “impresa en el haz de luz, una fibra éptica recoge
esta informacion, la cual es transportada hacia un procesador dptico y/o electrénico. De
acuerdo a la aplicacién, la fibra optica de entrada puede actuar como fibra éptica de salida.
En la Fig. 3.4(b) se muestra el principio de funcionamiento de este tipo de sensores.

Existe un nimero importante de subclases de sensores basados en las clases mencionadas
arriba. A continuacion se listan algunos ejemplos de los tipos existentes de sensores en
fibras dpticas y una breve descripcidén de su principio de operacién.

Sensores en fibra Optica extrinsecos e intrinsecos se han desarrollado para medir por
ejemplo, presiones, indices de refraccion, nivel de liquidos, etc., basandose en el principio
de reflexién total interna en la frontera con el medio externo, en donde el haz de luz sufre
reflexion interna total o parcial de la luz en la superficie del sensor que esta en contacto
con el medio externo de acuerdo al indice de refraccidon que este presenta. En la Fig. 3.5(a)
se muestra un esquema de un sensor intrinseco en donde la fibra optica sirve para
transportar tanto el haz de entrada como de salida; en la Fig. 3.5(b) se trata de un sensor
extrinseco con un prisma como elemento de deteccion.

Los sensores en fibras dpticas mas simples son los sensores de intensidad y por ello
ofrecen la posibilidad de desarrollar dispositivos de menor costo. En este tipo de sensores,
la interaccion con el medio induce perdidas a la senal dptica que se manifiesta como una
atenuacién de la misma. Pueden emplear cualquier tipo de fibra déptica, el uso de fuentes
no coherentes resulta adecuado y las unidades de deteccidon resultan simples de
implementar. La principal desventaja que presentan es la inestabilidad de la sefial
analdgica, como fluctuaciones en la intensidad y longitud de onda de la fuente de luz, o
cambios no controlados (por ejemplo por variaciones de la temperatura) en la respuesta
del detector, las pérdidas de la fibra y en los conectores.



Ademas de los sensores disefiados para medir un parametro en determinada ubicacidn,
existen los sensores multiplexados, que permiten realizar mediciones en distintas
ubicaciones. En este sentido, cabe destacar que ningln sistema convencional de
sensores tiene la capacidad de los sensores de fibras Opticas para realizar un
verdadero sensado distribuido, para detectar simultdneamente no sélo la magnitud
del factor de modulacién de la onda, sino también la ubicacién precisa e incluso la
distribucién espacial de la misma.

En los sensores cuyo funcionamiento estd basado en la modificacién de la fase de
la luz se denominan interferométricos, ya que interviene el empleo de interferometros en
uno de los bloques del sistema. La fuente de luz empleada en estos dispositivos
debe ser coherente (tipicamente laser). Su geometria flexible y su alta sensibilidad
permiten la posibilidad de una gran variedad de arreglos. De igual forma, un tipo de
sensores de fase son los sensores polarimétricos, en donde los cambios en |la
polarizacion de la luz son detectados. En este tipo de sensores se presenta una
diferencia de fase entre dos componentes de campo eléctrico de la luz que se propaga en
una fibra de tipo birrefringente (doblemente refractado).

En los sensores que detectan cambios en la longitud de onda por efectos del medio
externo se encuentran aquellos basados en fluorescencia, en donde el haz incidente
interactia con el material fluorescente, emitiendo en otra longitud de onda, de tal
manera que esta radiacibn también es captada y por medio de filtros puede ser
detectada.

3.2.3 Ventajas de los sensores en fibras dopticas

Debido a su naturaleza dieléctrica y a los materiales empleados en los sensores de fibras
opticas, las ventajas inherentes que presentan son:

¢ Inmunidad intrinseca a interferencias electromagnéticas

e Ausencia de conductividad eléctrica

e Alta resistencia a la corrosién quimica

e Capacidad de operacién en ambientes con altas temperaturas
e Seguridad contra riesgos de fuego o explosion

e Posibilidad de realizar elementos sensores en miniatura

e Posibilidad de realizar sensado remoto, construyendo sensores capaces de
transmitir en distancias considerablemente grandes entre la cabeza del sensor y el
sistema interrogador, de tal manera que los componentes eléctricos se
encuentren lejos de ambientes peligrosos.

e Compatibilidad con los sistemas de comunicaciones o6pticas.

3.2.4 Estado del arte de sensores refractométricos en fibras opticas

Por las ventajas que presentan los sensores en fibras Opticas mencionadas con
anterioridad, diversos sensores refractométricos que se encuentran en proceso de
desarrollo estan basados en esta tecnologia.



Actualmente una propuesta es la generacién de sensores en fibras épticas basados en
rejillas de Bragg [143] y rejillas de Bragg de periodo largo [144]. Cuando el
revestimiento de una fibra oOptica con rejillas de Bragg es reducido, se presentan
cambios significativos en el indice efectivo debido a las modificaciones del indice de
refraccion del medio que la rodea, lo que produce desplazamientos en la longitud de onda
de resonancia de Bragg ya que Ay =2n,A. La precision del sensor va de 10 a

10 alrededor de n=1.333 y n=1.450.

Otro sensor refractométrico que ha sido propuesto esta basado en la resonancia superficial
de plasmones [145]. La resonancia de plasmones es un fendmeno en el cual las ondas de
plasma de superficie son excitadas en una interfaz metal-dieléctrico. En este sensor, se
hace incidir un haz colimado de luz monocromatica en la fibra de entrada y cuyo angulo de
incidencia es variado. En un angulo especifico, la potencia Optica es atenuada por la
transferencia de energia a los plasmones. El indice de refraccion puede entonces
ser obtenido a partir de las mediciones de potencia Optica contra el angulo de
incidencia.

Otro sensor propuesto es el refractdmetro en fibra éptica intrinseco [146]. Este tiene su
aplicacion en la medicidon de indices de refraccion de los liquidos, y también se basa
en la modulacién de la intensidad de la luz que viaja por la fibra tal que las pérdidas en la
potencia Optica que ocurren en la fibra se deben a efectos de transmision y reflexién
(parcial o total interna); consta de una fibra de perfil de indice escalonado que
parcialmente es insertada en una placa de resina de poliéster; |la placa es de ayuda para el
proceso de pulido con el que queda descubierto el nucleo de la fibra, por lo que el
sensor estara conformado por tres capas: nlcleo de la fibra optica, liquido bajo
medicién y el aire.

La potencia optica que puede ser medida a la salida del sensor dependera de las
condiciones de reflexion que sufre el haz a lo largo de la fibra y, por tanto, de
las condiciones presentados en la interfaz nucleo-liquido o liquido-aire. La precision
del dispositivo se ve afectada por la altura de la capa de liquido depositada sobre el nucleo
de la fibra éptica, por lo que puede ser utilizado de dos maneras: depositando una gota
sobre la superficie pulida (interfaz nucleo-liquido-aire) o sumergiendo por completo el
sensor en el medio bajo medicion (interfaz nucleo-liquido). La precisién del sensor es de
2x102 usando gotas sobre la superficie pulida, y de 5x103 sumergiéndolo en el
liquido; es empleado para la medicion de indices de refraccion de 1.30 a 1.59
(usando una fibra de npiceo=1.492 Y nrevestimiento=1.417).

Un sensor propuesto [147] opera en el rango de indices de refraccion de 1.36 a
1.46 con una precision de 10 Este emplea una fibra Optica multimodo que es
adelgazada en un tramo de longitud L, de tal manera que los didmetros de nucleo
y revestimiento se reducen. Para determinado grosor de la seccion adelgazada,
ciertos modos propagados no satisfacen la condicion de reflexidén total interna dentro
del nlcleo de la fibra y entonces son radiados fuera del nlcleo. Sin embargo, esos
modos pueden ser guiados por el revestimiento si satisfacen las condiciones de
reflexion en la interfaz revestimiento-medio. Para que dichos rayos puedan ser guiados, se
debe cumplir que el indice de refraccion del revestimiento sea mayor que el indice de
refraccion del medio. La fuente de luz que emplea es un LED.

También se ha propuesto otro tipo de sensor en fibras épticas para la determinacion de
indices de refraccion en fluidos, para la medicidon en aceite [148]. En este caso, la cabeza
del sensor consiste en una fibra éptica multimodo de longitud corta (5 cm) de tal manera
que el revestimiento de una seccién es removido empleando acido fluorhidrico. El principio



de operacion se basa en que el cambio de indice de refraccidon en el medio circundante
modifica la atenuacién de los modos guiados que se propagan en la fibra. Este sensor
puede ser empleado bajo una configuracion de auto referencia mediante un interferdmetro
de Michelson. Los autores presentan resultados en el rango de indices de refraccion de
1.47 a 1.64 sin embargo no es especificada la precision.

Uno de los métodos usados para la deteccién de la concentracion de sal en una solucién
acuosa a través de la medicién del indice de refraccion se basa en un método de
desviacion de un haz de luz al ser transmitido por un sensor en fibras Opticas [149].
El arreglo estad constituido por una fuente de luz (un diodo laser) las fibras 6pticas de
entrada y salida, un dispositivo sensible a la posicion, y como elemento 6ptico un celda de
prueba basada en un prisma. Con el dispositivo sensible a la posicion se mide la
desviacion del haz de luz debido al cambio del indice de refraccion de la muestra, el
cual es proporcional al indice de refraccion. Una de las ventajas que presenta es que la
sefial de salida de ese dispositivo es independiente de la intensidad del haz de luz ya que
solo se relaciona con su posicion.

3.2.5 Oportunidades para los sensores refractométricos de fibra 6ptica en los
sistemas de propulsion

Los sistemas de propulsidon son, como se ha mencionado en el capitulo anterior y en el
capitulo 1, sistemas esenciales para la operacion de cohetes, naves espaciales y satélites
debido a que son la parte primordial para el lanzamiento, control y direccionamiento de
éstos.

De su buen funcionamiento y optimizacién depende toda la misién, ya que una falla en
este sistema nos lleva a la pérdida de movilidad y hasta una catastrofe mayor como la
destruccion completa de la nave o cohete en casos de fugas que puedan originar una
explosion.

Por esto, las caracteristicas y disefio de todo el subsistema son esenciales. En la actualidad
ya hay diversos disefios, para diferentes caracteristicas y tipos de combustibles, pero uno
de los puntos primordiales en la optimizacidén de los sistemas de propulsion es la reduccion
del peso de los componentes, no sélo en éste sino en todos los subsistemas porque el
desempeiio de este subsistema es directamente proporcional al peso contenido. Ademas,
en el caso de los satélites, a menor peso en sus componentes, se puede agregar mayor
cantidad de combustible, ya que aun hay restricciones de peso en los lanzadores vy,
llevando menos masa seca y mayor cantidad de combustible, se aumenta la vida Gtil del
satélite.

Adicionalmente otro parametro importante en el disefio y operacion es la medicion mas
precisa de la cantidad de combustible en los tanques pues de eso depende la estimacion
de la mision o tiempo de vida. Por esto se requiere tener sensores que puedan estimar con
mayor precision el contenido de combustible en los tanques ya que actualmente soélo
existen métodos indirectos de medicién. Ademas de esto también se requiere un método
no invasivo que pueda ayudar a determinar a cuando el combustible se esté agotando, la
mezcla de éste y gas que viaja por las lineas de propulsion para evitar en los disparos de
varios cohetes, que las burbujas de gas salgan por uno de los cohetes al mismo tiempo
que por otro salga combustible causando asi un torque distinto al planeado pudiendo
causar hasta la pérdida de orientacidon de la nave o satélite.

En el caso de los sensores refractométricos de fibra dptica son elementos ligeros y debido
a que una de sus aplicaciones en Tierra es la medicion de contenido de algin elemento en



un contenedor de modo directo, el sensor refractométrico de fibra déptica puede tener
aplicaciones Utiles en los subsistemas de propulsién. Adicional a la ventaja de medicién
directa y de que se trata de un sistema de medicion ligero, las fibras Opticas son creadas
con elementos resistentes, por lo que dependiendo del tipo de sistema y del combustible
del que se trate se puede lograr crear un sensor que sea mas resistente que un sensor
comun, como la resistencia a mayor presidn, a temperaturas extremas, etc., como se
describird mas adelante en este trabajo.

3.3 Sensor refractométrico en fibras opticas con elemento
extrinseco

3.3.1 Principio de operacion del sensor

El sensor refractométrico con un elemento de deteccion [151, 152, 153] de tipo extrinseco
se muestra en la Fig. 3.6.

En la Fig. 3.6, la fuente de radiacién éptica (1) emite un haz que incide en una fibra déptica
de entrada o transmisora (2). El haz se propaga por la fibra y es transmitido al elemento
optico de deteccion (3) que sera puesto en contacto con el medio circundante de
indice de refraccién n a fin de realizar la transduccion. La luz que se propaga dentro
del elemento Optico incide de tal manera que en algin momento encuentra una interfaz
entre el elemento 6ptico de deteccion y el medio. En este punto los rayos podran ser
transmitidos o reflejados internamente dependiendo del angulo con que incidan en la
frontera. Los rayos que son transmitidos se pierden, en tanto que los rayos que son
reflejados internamente continlian su propagacion en el elemento 6ptico. Este proceso se
repite para los rayos que viajan por el elemento, de tal manera que la intensidad de luz
qgue llega a la fibra dptica de salida o receptora (4) dependera de la cantidad de rayos que
puedan alcanzar este punto y la cantidad de reflexiones que hayan experimentado.
Finalmente, los rayos de luz que son aceptados por la fibra Optica receptora son
transmitidos hacia el dispositivo fotorreceptor (5), que a su vez estda conectado a un
amplificador electrénico, a fin de realizar la transduccion éptica a electrénica y poder hacer
un procesamiento de datos.

La operacion del sensor se basa en la variacién de la intensidad de la luz que se propaga
por el elemento dptico transductor. Esta intensidad varia seglin las condiciones para la
reflexién interna de la luz en la frontera entre el material del elemento transductor y el
medio que lo rodea.

Definicion de parametros: Las caracteristicas de propagacién de la luz en el sensor
dependen fuertemente de las dimensiones de los elementos. Por ello, es necesario
definir parametros sobre las caracteristicas fisicas del sensor asi como sobre
caracteristicas de su funcionamiento respecto a la manipulacién de la sefial doptica. En el
caso de las caracteristicas fisicas del sensor es conveniente el empleo de parametros
adimensionales relacionados a la dimensiéon del elemento fundamental del sensor.
Asi, los modelos experimentales del sensor pueden ser fabricados en gran escala o
en miniatura, conservando las propiedades de un disefio determinado.
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Fig. 3.6. Esquema del sensor refractométrico de fibras opticas. (1) - fuente de radiacidn optica, (2) - fibra dptica
transmisora, (3) - elemento dptico transductor, (4) - fibra dptica receptora, (5) - fotorreceptor.

Fig. 3.7. Esquema tridimensional del transductor donde se muestra: (1) - fibra éptica de entrada; (2) - fibra
Optica de salida; y (3) - elemento semiesférico de deteccidn.



Parametros fisicos: Considérese la Fig. 3.7 donde se pueden distinguir los
elementos Opticos del sensor y las dimensiones fisicas importantes. El elemento éptico
gueda definido geométricamente por el radio R de la semiesfera, y las cantidades estaran
referidas al mismo.

De las fibras opticas (1) y (2) resulta fundamental el didmetro del nucleo, de tal manera
qgue el diametro relativo de las fibras dpticas se define como:

® =

=i

De igual forma, otro parametro a variar es la separacidn que existe entre las
fibras Opticas respecto a un eje central, tal que las fibras siempre se encuentran opuestas
diametralmente y en forma simétrica respecto a dicho eje. La distancia entre las
fibras dpticas relativa al radio del elemento entonces sera:

De esta manera, los parametros @ y 4 son cantidades adimensionales.

Parametros opticos: Dado que el sensor refractométrico estd basado en la modulacion
de intensidad Optica por efectos del medio, es importante realizar algunas acotaciones
necesarias. La estructura del sensor presentada anteriormente permite observar que existe
una serie de acoplamientos Opticos entre los elementos del sensor. Estos
acoplamientos tienden a presentar atenuacion de la sefial o6ptica y es
independiente del comportamiento del sensor en la presencia de un medio con
indice de refraccion n.

Se define a la cantidad llamada transmisién como una relacién entre la intensidad éptica
de salida y la intensidad éptica de entrada del transductor como funcién del indice de
refraccion del medio externo, es decir:

7(n)= %)

siendo /; la intensidad Optica de entrada al elemento optico por la fibra emisora,
e I, la intensidad éptica de salida, esto es, la aceptada por la fibra receptora. Este
parametro puede ser expresado en decibeles:

T(n)dB)=10log,, T(n)

Esta funcion de transferencia define el funcionamiento del sensor, sin embargo no
es posible medir en forma practica la intensidad Optica que incide en el elemento
optico, ni medir la potencia dptica que incide directamente en la fibra receptora por la
estructura del sensor. La Unica potencia que es posible conocer es la potencia
incidente en el fotodetector. A fin de poder establecer una cantidad practica al
momento de realizar la medicidn, se considera la transmision en el aire, es decir:




donde I, es la intensidad O6ptica de salida y T,. la transmision del
transductor, cuando el medio externo es aire. Esto permite definir la cantidad
llamada transmision relativa (al aire) como:

Hacer relativa la transmision de un medio relativa a la transmisiéon cuando el medio
externo es el aire permite excluir las perdidas intrinsecas al funcionamiento del sistema y
que no dependen del fluido que se tenga como medio externo. Esto debido a que
las fibras Opticas de entrada y de salida y los acoplamientos entre elementos
contribuyen con la misma atenuacion en ambos casos; asi, la transmision relativa T*m)
muestra solamente los efectos de atenuacion de la sefial dptica asociados al medio externo
y por consiguiente debidos a su indice de refraccion. Por esta razén resulta  conveniente
usar la transmision relativa para estudiar experimentalmente las
caracteristicas del transductor. De igual forma, la transmisién relativa también
puede ser expresada en decibles:

T *(n)dB)=10log,, T *(n)

3.3.2 Resultados de estudios previos del sensor

Desde el 2000 aproximadamente, se ha iniciado el desarrollo y analisis de un sensor
refractométrico con elemento semiesférico de deteccion de manera tedrica [152, 154,
155] por medio de desarrollo de los modelos matematicos y generaciéon de programas para
realizar simulaciones numéricas en las cuales se han analizado las posibles caracteristicas
de transmision para detectar los parametros mas optimos y aplicaciones viables. Las bases
de este desarrollo tedrico han sido enfocadas a la utilizacidon de un elemento semiesférico
empleando simulaciones matematicas en tres dimensiones y realizando el analisis de las
trayectorias del haz. Se han tomado como parametros base para el analisis la superficie de
operacién del sensor, las coordenadas iniciales del haz, las coordenadas del punto de
interseccion con la superficie angulo de incidencia del haz, la potencia del haz reflejado,
calculandose en cada punto de reflexion el coeficiente de reflexion de Fresnel, y finalmente
la verificacién del alcance del rayo reflejado. Adicionalmente se considera la posicién de las
fibras opticas, el diametro del nucleo de las fibras, y la divergencia del haz incidente. Se
supone una distribucion de luz uniforme del haz de Iluz, siendo ésta
monocromatica, no polarizada y no coherente; y formado por 10000 rayos. Asi,
dependiendo de los parametros mencionados y tomando la contribucién de cada rayo, se
obtiene la transmision T(n).

La Fig. 3.8 muestra las curvas obtenidas suponiendo la superficie de la semiesfera
totalmente reflejante, variando fundamentalmente & y 4. Se observan zonas de
transmisién correspondientes a valores maximos de transmisidon debidos al acoplamiento
optico de las fibras.

Como se puede apreciar, el angulo de incidencia en la superficie o(1) esta ligado a la
posicion relativa de las fibras épticas 4 y la cantidad de reflexiones M que se presentan en
el elemento. La Tabla III.2 contiene los puntos de acoplamiento considerando el nimero



de reflexiones M de un rayo axial sobre la superficie semiesférica totalmente reflejante, asi
como su angulo de incidencia y la posicién de las fibras correspondiente.

Tabla III.2. Angulo « y nimero de reflexiones M en funcién de la distancia A.

A Angulo de Namero de Numero de zonas de
incidencia del rayo reflexiones M transmision
axial a (°)

0 0° 1 1
0.707 45° 2 2
0.866 60° 3 3
0.924 67.5° 4 4
0.951 72° 5 5
0.966 75° 6 6
0.975 77.14° 7 7
0.981 78.75° 8 8

Se ve en la figura 3.8 y de los datos de la Tabla III.2 que existen ciertas zonas de
transmisién en funcién de A.

La primer zona de transmisidn es un caso fisicamente no realizable donde idealmente las
fibras ocuparian la misma posicion y dada la naturaleza reflejante del elemento
considerado se obtiene una reflexién. Sin embargo el resultado fundamental es que,
a partir de la segunda zona de transmisidon, se dan las condiciones para que
exista reflexién total interna, lo cual resulta de interés para la aplicacién practica
del sensor. La Fig. 3.8 muestra los resultados de la simulacion de la transmisién
relativa 7* [151] del modelo completo del sensor cuando se varia el indice de refraccién del
medio externo, con lo que se observa la sensibilidad del sensor a dicho cambio.

En estos resultados se observa que, para un indice de refraccion del elemento dptico a
ser usado, uno de los factores principales de la definicion de indices de refraccion
permisibles es la posicién de las fibras dpticas.

Otros parametros importantes dentro del analisis, aparte de los parametros geométricos
mencionados, son los elementos que conforman el sensor como son el fotodetector, las
fibras Opticas y la fuente de luz.

En el caso de este andlisis realizado se consideré que las muestras son completamente
transparentes, aunque la absorcion finita de la muestra puede resultar en una modificacion
de la respuesta del sensor, lo cual podria originar mediciones erréneas del indice de
refraccion.

Para el modelo también se tomaron en cuenta combinaciones de factores tales como la
divergencia del haz, el diametro adimensional @ del nucleo, la posicion Ay la apertura
numérica de las fibras Opticas, asi como el indice de refraccion » del medio
externo; para dicho modelo, se considera que la sefial dptica tiene una intensidad
uniforme a lo largo del haz, es monocromatica, no polarizada y no coherente.
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El coeficiente de transmisién T es determinado por medio de Ila integracion
de las contribuciones de cada rayo que es acoplado al nucleo de la fibra Optica
receptora Yy considerando los coeficientes de reflexidon en la intensidad resultante de cada
uno de éstos.

Los resultados muestran que, considerando que la superficie del elemento es 100%
reflectiva (superficie plateada), existen zonas de transmisién bien definidas separadas por
intervalos de no transmision en funcion de la posicion A de las fibras opticas. Estas zonas
existen debido a que las condiciones de acoplamiento del haz entre la fibra éptica emisora
y receptora se satisfacen fuertemente para algunas posiciones A; si se considera un rayo
axial de la fibra O6ptica emisora, el acoplamiento ocurre para un numero entero de
reflexiones seriales en la superficie del elemento éptico y para una orientacién paralela del
rayo del haz de entrada y salida, como se muestra en la tabla, donde el nimero de
reflexiones determina el nimero de zonas de transmisidn que se presentan.

Cabe mencionar que el ancho de estas zonas depende de la apertura numérica NA
y el diametro @ del nlcleo de las fibras Opticas: el incremento de estos parametros tiene
como consecuencia un incremento en el ancho de las zonas de transmisién y un
incremento en la transmision entre cada zona. La Tabla III.2 contiene las distancias
relativas A tedricas de las fibras dpticas en las que se presentan los picos de las distintas
zonas de transmision que se observan en la respuesta del sensor para una superficie del
elemento optico 100% reflectiva.

Si se considera que la superficie del elemento éptico es transparente y que como medio
externo se tiene aire (n=1), existen pequefas discrepancias con respecto a los
resultados obtenidos para la superficie plateada para valores menores y en la vecindad de
A=0.7, es decir, para cuando las condiciones de reflexion interna total no
son satisfechas para todos los rayos que conforman al haz, ajustandose los resultados
para posiciones mayores a esta distancia; el resultado de un haz de didmetro finito
divergente es el espectro de angulos de incidencia, el espectro de puntos de dispersion y
el nUmero de reflexiones seriales que se presentan en la superficie del elemento optico.

El estudio realizado indica que es posible cambiar el nimero de reflexiones internas en la
superficie del elemento Optico mediante la modificacion de la distancia 4 de las
fibras opticas, lo que permite obtener niveles de transmisién adecuados para la
medicion de indice de refraccion » del medio externo para un rango amplio (tedricamente
de n=1an=145) empleando las distintas zonas de transmision que presenta la
respuesta del sensor; de esta manera, por ejemplo, se observa que para la
medicion de la transmitividad y, por tanto, del indice de refraccion teniendo como
medio externo al elemento Optico agua destilada (n=1.33), puede ser empleada la
cuarta zona de transmision. La transmision, la cual es funcion del indice de
refraccidon », tendra forma semejante para distintos valores de la distancia 4 , aunque el
rango medido de indice de refraccidon sera distinto para cada posicién. Mientras el indice
de refraccion » del medio externo se incremente, la distancia A de las fibras Opticas
para que se satisfagan las condiciones de reflexién interna sera cada vez mayor.

Para rangos amplios en el indice de refraccién, la transmisién del sensor no
sigue un comportamiento lineal; sin embargo, se muestra la posibilidad de aproximar la
respuesta a una tendencia lineal para determinados rangos de indice de refraccion que
dependeran de la posicién de las fibras opticas.

De la misma forma que es posible, para un mismo medio externo, obtener



distintos niveles en la transmisién por medio de la modificacion de la distancia
Ade las fibras dpticas, distintos niveles de transmision pueden obtenerse, para una
misma distancia A, por medio de la modificacion del indice de refraccidn » del material del
sensor.

El sensor refractométrico en fibras opticas con elemento semiesférico tiene la ventaja de
emplear un elemento que favorece el enfoque de la radiacién optica reflejada internamente
gracias a su geometria. Asi mismo, los resultados tedricos prueban su versatilidad de
rangos de operacion, el cual deberd ser establecido de acuerdo a la aplicacidon. Asi, con
este sensor pueden ser medidos desde gases o fluidos con indices de refraccién tan
proximos al indice de refraccion del aire, o bien materiales con indice de refraccion
elevado, limitado Unicamente por el indice de refraccién del elemento éptico de deteccidn.

Sin embargo, los datos existentes no son suficientemente detallados; en particular,
no hay datos que correspondan a las aplicaciones del sensor refractométrico que se
consideran en este trabajo (medicidn de monometil hidracina, hidrégeno liquido, etc.).

Debido a esto, es importante ampliar los estudios en este campo y llevar a cabo los
analisis tedricos variando parametros que nos permitan mejorar las caracteristicas del
sensor, principalmente analizando efectos de diferentes parametros geométricos y dpticos,
evaluando el efecto de las tolerancias, y analizando la posible utilizacidon del sensor en la
industria aeroespacial.

3.4 Conclusiones

1. Los sensores en fibra O&ptica son atractivos para su aplicacién en diversos sistemas
debido a sus ventajas comparados con otros tipos de sensores, por lo que podrian
servir para reemplazar los sensores tradicionales usados actualmente.

2. Dentro de los sensores desarrollados hasta ahora, en base a las geometrias utilizadas
el que mayores ventajas ha presentado es el refractbmetro con detector
semiesférico debido a que ha presentado una mejor sensibilidad y exactitud ademas
de poder operar en un rango mas amplio de indices de refraccion.

3. Auln con las ventajas detectadas de los sensores refractométricos de fibra éptica contra
sensores comunes no se ha encontrado informacion sobre la aplicacion de este tipo de
sensores para la medicion del contenido de propelentes, como son el hidrégeno liquido
o la monometil hidracina, en los sistemas de propulsion comerciales donde actualmente
se tiene la desventaja de la imprecisién en la medicién del contenido de combustible y
gas en lineas de transmisiéon con los métodos de estimacién tradicionales.

En los siguientes capitulos se profundizara en el estudio de la aplicacidon de este sensor
para la medicion mencionada de propelentes en los sistemas de propulsién.



CAPITULO 4. MODELO MATEMATICO PARA
ANALISIS TEORICO DE UN SENSOR
REFRACTOMETRICO EN FIBRAS OPTICAS

4.1 Metodologia de desarrollo y optimizacion de un sensor
refractométrico en fibras opticas

4.1.1 Proceso iterativo de desarrollo del sensor

El desarrollo de un sensor se hace por medio de un procedimiento iterativo (como
cualquier otro desarrollo nuevo de ingenieria), primeramente haciendo un disefio, luego
verificando este disefio por medio de modelado matematico y/o experimentalmente vy
luego haciendo modificaciones al disefio; este ciclo se repite hasta que se obtienen las
caracteristicas satisfactorias del sensor, o se acaba el tiempo o los recursos (cualquiera de
estos eventos que ocurra primero). Este proceso se presenta en la Fig. 4.1 en forma de
diagrama de bloques que describe la secuencia de los procesos en el desarrollo del sensor.
La toma de decisiones sobre los procedimientos a seguir (el estudio tedrico o la
caracterizacion experimental, o las dos), los detalles de cada etapa, y el nUmero total de
iteraciones lo cual es la responsabilidad de la persona que realice el desarrollo del
dispositivo (en nuestro caso, el sensor).

A continuacién se presenta la descripcién de los procedimientos basicos utilizados en la
simulacion numérica de las caracteristicas del sensor refractométrico en fibras O&pticas,
para los elementos de diferentes formas geomeétricas y diferente sensibilidad, en general.

En el modelado matematico, estamos utilizando un modelo matematico y software
desarrollado por un integrante de nuestro grupo de investigacion. El modelo utilizado ha
sido validado de manera tedrica a través de anadlisis matematicos y comparaciones con
problemas dpticos para los cuales existen soluciones analiticas bien conocidas: reflexién de
luz de los espejos esféricos y parabdlicos [155]. Adicionalmente, ha sido probado de
manera tedrico practica en diversas aplicaciones [153, 156]. A este modelo y software se
le hicieron algunas modificaciones. En primer lugar, se sacé mas provecho de esta
herramienta tedrica que consiste, a diferencia de trabajos anteriores, en que ahora es
posible generar archivos que muestran el comportamiento de los haces elementales de luz
(sus caracteristicas estadisticas) con mayor detalle.

Especificamente se generan archivos con los resultados de las evaluaciones de las
distribuciones de los nimeros de los haces contra el angulo de incidencia en la entrada y
salida del elemento 6éptico transductor, potencia de los haces contra el angulo de
incidencia, potencia acumulada de los haces, principalmente.

Al utilizar estas distribuciones se entiende mejor el rol de cada haz, el rol de los diferentes
parametros del sensor, y como optimizar su rendimiento en base a la mejor combinacion
de parametros para éste. Antes soOlo se consideraba el coeficiente de refraccion sin
considerar trayectorias de haces y su contribucion.
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Fig. 4.1 Diagrama de bloques del proceso iterativo de desarrollo del sensor.



4.1.2 Descripcion resumida del modelo matematico y algoritmo de calculo

El modelo matematico del sensor incluye el modelo de la superficie de trabajo y el modelo
del haz de la luz.

La superficie de trabajo de segundo orden se describe en forma general como [155]:

ax’+a,y’ +az’ vax’yrax’z+a,yx+a,y’z+az x+a,z’y+a,xy+a xz+a,yz+apx+a,y+az+a, =0

(4.1)

En el caso de un elemento de sensibilidad esférico, la ecuacion (4.1) es mucho mas simple,
si el centro de las coordenadas se coloca en el centro de simetria de la superficie de
segundo grado dada y los ejes de las coordenadas se colocan paralelamente a los ejes de
simetria de la superficie, se reduce la ecuacion en una forma candnica a:

2 2 2
ax +a,y +a,z"+a,=0. (4.2)
En este caso, el término a,, es el radio de la esfera en cuestidn.

Asi mismo, un paraboloide, que se coloca paralelamente a los ejes de simetria se puede
describir como:

2 2
ax"+a,y —alsz=0. (4.3)
Para una simulacién adecuada de la funcion de distribuciéon de la potencia 6ptica sobre la
superficie de la cara del extremo de la fibra dptica transmisora, y dentro de los limites de

su apertura angular J(r’¢’9’V/), se reproduce el caracter de esta distribucién durante la
determinacion de las coordenadas iniciales del rayo elemental. La funcién de la distribucién
de la potencia dptica sobre la superficie de la cara del extremo de la fibra Optica es
proporcional al cuadrado de la apertura numérica y la distribucion angular depende de la
composicion y del perfil de la fibra.

El modelo matematico del haz saliente de la fibra 6ptica se compone de un gran pero finito
nimero de rayos individuales con potencia unitaria individual igual a 1*x donde Xx estd
dado en funcidn del tipo de la fibra éptica.

La distribucion uniforme de las coordenadas de los puntos de salida de los rayos
elementales sobre la cara de la fibra transmisora se presenta como una distribucién
estadistica e igualmente probable. La simulaciéon de tal distribucién es a través de la
generacion de un nimero aleatorio determinando, asi como de las coordenadas del vector
radial del punto de salida del rayo en el sistema polar de coordenadas unido con la cara
del extremo de la fibra optica transmisora.

Otro punto importante de modelo es el encontrar las coordenadas del punto de la
interseccion del rayo con la superficie de trabajo.



Se define el angulo de incidencia del rayo y luego se define la potencia relativa del rayo

reflejado.

La descripcion completa del modelo matematico utilizado se encuentra en el apéndice C.

Este modelo matematico se ha implementado mediante el algoritmo mostrado en forma de
diagrama de bloques en la Fig. 4.2. A diferencia de las variantes anteriores, este algoritmo
cuenta con dos nuevos bloques (7 y 8):

1.

2.

10.

11
12

13.
14.
15.

16.

17

18.

Analisis y preparacion de las variables iniciales (Posicidon de las fibras, apertura
numérica, composicién, nimero de rayos etc.). (Fig. 4.2, bloque 1).

Generacién de las coordenadas aleatorias del rayo inicial (Punto de salida del
rayo desde la cara de la fibra transmisora en funcién de la posicion de la fibra
transmisora y de la apertura numérica). (Fig. 4.2, bloque 2).

Asignacién de la potencia inicial al rayo primario en funcién de las caracteristicas
de la fibra (perfil escalonado o gradual, composicion modal). (Fig. 4.2, bloque
3).

Comprobacién del alcance del rayo en la fibra receptora (Fig. 4.2, bloque 4).

Si el rayo entré en la fibra receptora, se marca el rayo en el arreglo de datos, y
se va al punto 6. (Fig. 4.2, bloque 5).

Seleccion del indice de refraccion. (Fig. 4.2, bloque 12).

Arreglo de los parametros de los rayos utiles (los que entraron al receptor).
(Fig. 4.2, bloque 7 y 12).

Generacion de las distribuciones (nimeros de haces contra angulo de incidencia,
potencia contra angulo de incidencia, angulo de incidencia contra coordenadas
espaciales) (Fig. 4.2, bloque 8 y 13).

Calculo del punto de interseccion del rayo con la superficie del sensor. (Fig. 4.2,
bloque 14).

Si el rayo sale del area de trabajo del sensor ( z, > Z 4, ) S€ va al 14 (Fig. 4.2,
bloques 16 y 17).

. Calculo de la ecuacién del rayo reflejado. (Fig. 4.2, blogue 6).
.Calculo de la potencia del rayo reflejado (coeficiente de Fresnel). (Fig. 4.2,

bloque 19).

Actualizacién del arreglo de datos de los rayos. (Fig. 4.2, bloque 20).
Graficacion del rayo (si el usuario lo requiere). (Fig. 4.2, bloque 21).

Si se procesé el intervalo de trabajo, se va al punto 2, en caso contrario se va al
punto 14 (Fig. 4.2, bloque 22).

Si no se procesé el niumero total de rayos, se va al punto 2. (Fig. 4.2, bloque 9).

.Se preparan los datos y se graban en el archivo de los resultados (archivos de

salida). (Fig. 4.2, bloque 10).
Se presentan los resultados de la simulaciéon y termina el programa. (Fig. 4.2,
Bloque 11).
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El algoritmo de calculo estd implementado en el lenguaje de programacion Visual Basic que
genera interfaces graficas de facil acceso.

Debido a que en este estudio se estd implementando la nueva funcién de analisis
estadistico de los parametros de los haces para un comparativo mas a detalle de las
variantes de los parametros principales del sensor, se tiene un disefio 6ptico de naturaleza
interactiva, lo cual lleva a un proceso interminable, sélo restringido cuando apremia el
resultado, por el tiempo o el costo del estudio. Pero, para los fines del presente trabajo, el
rango de variabilidad de los parametros que seran ocupados fue acotado a rangos cerrados
para un estudio general de los parametros requeridos.

Un punto importante en la implementacion de un algoritmo es el tomar la consideracion de
poder utilizar el desarrollo en conjunto con otras herramientas para analisis mas a fondo
de los resultados de este desarrollo sin que esto limite las funciones de operacion.

Para el caso del analisis de los datos de salida de este modelo, fue desarrollada una
herramienta en Excel, ya que los datos en este formato pueden ser manipulados de
diversas maneras y con esto se pueden recabar los archivos de datos de salida y
procesarlos en graficos y tablas de valores tanto con este software, asi como importarlo a
otros programas matematicos y asi realizar el analisis de las posibles combinaciones de
parametros y comparaciones entre variaciones de éstos.

4.2 Ejemplos de calculo, presentacion e interpretacion de los
datos

Como se menciond en la seccién anterior, por medio del algoritmo de calculo se obtienen
los datos de numeros de haces contra angulo de incidencia, potencia contra angulo de
incidencia, angulo de incidencia contra coordenadas espaciales. Estos datos son
procesados y por medio de ellos se pueden presentar los resultados en forma de graficos
para una mejor comprension de éstos.

Dentro de los datos graficados directamente por el software del modelo matematico,
graficaciones consideran los rayos que salen de la fibra transmisora y cuales de éstos
estan entrando a la fibra receptora en dos ejes como se ve en la Fig. 4.3. En esta imagen
también se muestra la ventana de los resultados desplegados por el programa, que son el
nimero de rayos de salida y su razébn en base al nimero de rayos de entrada
seleccionados.

Esto permite tener a primera vista una idea de la cantidad de energia que llega a la fibra
receptora en base a los parametros seleccionados del sensor y dependiendo del fin del
experimento, esto puede ayudar a saber si los parametros elegidos son adecuados y seguir
con el analisis de los demas datos de salida.
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Por otro lado, los datos de salida del programa son generados en archivos de texto, los
cuales son almacenados en el directorio raiz de la PC y posteriormente, usando un
programa de visual Basic a través de Excel, estos son pasados a una hoja de calculo por
medio de la cual son procesados y graficados.

Las graficas obtenidas pueden ser individuales, por cada conjunto de datos o, dependiendo
del fin de la etapa particular de disefio, se puede definir un rango de variacidon de algln
parametro de interés y comparar asi los resultados para decidir la mejor combinacién de
datos para el disefo en cuestion.

Una de las caracteristicas analizada es la transmision absoluta del sensor T contra indice de
refraccion » como se muestra en la Fig. 4.4. Con esto se puede definir la respuesta del
sensor al indice de refraccion del medio externo n..., con la geometria y material del
sensor y de las fibras 6pticas como parametros de evaluacién.

En la Fig. 4.5 se muestra un ejemplo de la graficacion de la transmisién relativa en funcién
del indice de refraccidon externo ..., con el diametro adimensional @ de las fibras, posicion
de las fibras 4, y la apertura numérica N4 como parametros de entrada.

Otra distribucién importante a analizar tedricamente es la respuesta de la transmisiones
absoluta T en funcion de la distancia adimensional 4 para la comprobacién de las zonas del
sensor donde se logra el mejor acoplamiento entre las fibras y el elemento transductor. Un
ejemplo de esto se muestra en la Fig. 4.6.

La finalidad de todo el analisis tedrico es la determinacion de los parametros 6ptimos del
sensor, tales como N4, @, A, Nsensor, €LC.
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4.3 Conclusiones

1. El modelo matematico que se utilizd en la simulacion numérica del sensor se basa en
las consideraciones geométricas basicas, caracteristicas de las fibras opticas y del
elemento de sensado y pardametros de los rayos 6pticos empleados, tales como el tipo
de perfil de indice de refraccion de la fibra dptica, la distribucidén de la luz en la seccién
transversal de la fibra éptica y los modos de propagacion dirigidos y tunelizados en la
fibra optica.

2. A diferencia de los trabajos anteriores [151-156], restringidos al trazado de rayos
Unicamente, este modelo y el algoritmo correspondiente se utilizd para la generacion de
varias caracteristicas estadisticas de los haces:

- La potencia de transmision T y transmision relativa 7* contra el indice de refraccion
externo n,

- Las distribuciones de los numeros de haces de entrada y salida contra el angulo de
incidencia en la entrada y salida del sensor, respectivamente,

- La distribuciéon de la potencia relativa en los haces de entrada y salida contra el
angulo de incidencia en la entrada y salida del sensor, respectivamente,

- La distribucion de los angulos de incidencia contra coordenadas espaciales x y y, en
las facetas de las fibras oOpticas.

3. Estas caracteristicas y distribuciones estadisticas ayudaran a entender el efecto de
diferentes parametros épticos y geométricos del sensor sobre sus caracteristicas Ty T*
y de esta manera ayudan en la toma de decisiones sobre la optimizacién del sensor.



CAPITULO 5. RESULTADOS TEORICOS
OBTENIDOS SOBRE NUEVOS SENSORES
REFRACTOMETRICOS DESTINADOS A LA
MEDICION DE PROPELENTE

5.1 Introduccion

En este capitulo, se investiga tedricamente la posibilidad de desarrollo de los sensores
refractométricos en fibras opticas para la medicién de dos tipos de propelente: monometil
hidracina (MMH), el propelente mas usado en los sistemas de propulsidn de los satélites de
comunicaciéon, y el hidrégeno liquido (LH2) que tiene una aplicacion amplia en cohetes
modernos y también tiene perspectivas grandes de empleo en los automdviles, autobuses,
y otros medios de transporte de nueva generacidon. El motivo de considerar solamente
estos dos propelentes es que éstos corresponden a dos casos extremos en lo relacionado
al indice de de refraccion. La MMH tiene el indice de refraccion mas grande entre los
propelentes comunes y el LH2 el indice de refraccion minimo; los indices de refraccién de
los demas propelentes se encuentran entre estos dos valores. El disefio basico del sensor
consiste de una superficie esférica de trabajo integrada con dos fibras épticas multimodo.
Se analizan y muestran algunas variantes particulares de un sensor refractométrico para
las aplicaciones mencionadas.

5.2 Parametros, consideraciones basicas y optimizacion de la
respuesta de un sensor refractométrico de superficie
semiesférica para medicion de propelentes

5.2.1 Parametros y consideraciones basicas

Los parametros a considerar en un analisis numérico y optimizacion de la respuesta de un
sensor refractométrico son el tipo de liquido (propelente) a ser medido, el tipo de material
del sensor, ya que el material a usarse en el sensor debe soportar estar inmerso en el
liquido (propelente) sin degradarse, y la temperatura y presiéon a soportar. Considerando
estos parametros podemos definir el tipo o tipos de material con los cuales se puede
construir el sensor.

Dentro de los parametros importantes del liquido (propelente) a ser sensado esta el indice
de refraccion de éste y el indice de refraccidon del gas que va a estar encima del liquido
(propelente), por ejemplo aire o helio (He).



El sensor debe ser capaz de detectar la diferencia entre el indice de refraccion de un medio
y otro. En sensores refractométricos, la maxima sensibilidad al indice de refraccion externo
es alcanzada cuando el angulo de incidencia de los rayos Opticos en la superficie de trabajo
del transductor 6; es mayor que el angulo critico de la interfaz vidrio - aire 9, .., Pero no
excede el angulo critico de la interfaz vidrio - liquido, 0, ;... Estos valores los obtenemos
por medio de la ley de Snell:

ny
m

senf, =

En este caso, hay una reflexién total interna cuando el sensor estd en el aire y una
reflexion total parcial cuando el sensor esta en el liquido. Por lo tanto, la intensidad de luz
reflejada es una funcién del medio externo (su indice refractivo #), en este caso, cuando
esta en propelente, la funcidn es baja y cuando esta en el aire es alta.

Para un rayo central no polarizado del sector 46, el coeficiente de reflexion R cambia de
Rure @ Rigua- Esto corresponde a la disminucion en la intensidad de la luz reflejada
internamente de la interfase entre el material del transductor y el medio externo por un
factor (lo cual es convertido a una senal eléctrica a la salida del sensor ). Para un haz
optico de didmetro y divergencia finitos, la sefial R es una cantidad integral, la cual puede
ser diferente del valor calculado correspondiente al haz central.

Un incremento en la respuesta del sensor a la variacién del indice refractivo de un medio
externo se puede lograr por medio de reflexiones seriales de la luz en la interfaz de
vidrio/medio externo en el caso de una superficie de trabajo esférica del sensor, S como la
mostrada en la Fig. 5.1.

Adicionalmente, la superficie esférica tiene propiedades de enfoque, las cuales permiten el
uso de haces opticos divergentes en el sensor. El nimero de reflexiones internas en el
sensor m esta relacionado al angulo de incidencia del rayo central del haz a la superficie S.
En el caso de las dos reflexiones seriales internas, 6; ...,.«=45°, y en el caso de tres
reflexiones seriales internas, 9, ...«.=60°, y asi sucesivamente. El coeficiente total es igual
al producto de todos los coeficientes parciales de reflexidon y éste aumenta la sensibilidad
del medio externo.

Comunmente en los sistemas de propelente se utiliza el He como gas presurizante en el
tanque de propelente, el cual tiene un indice de refraccién n~1. La MMH cuenta con un
indice de refraccion »n~1.436 a 20°C [121], por lo que el sensor debe ser capaz de
discriminar entre éste liqguido y el He que se encuentre por encima del liquido en el tanque
o tuberia de el subsistema de propulsion. Considerando que se ocupara un sensor
refractométrico de tipo de intensidad, se puede estimar que el mayor nivel de intensidad al
indice de refraccién externo, que en este caso sera el He o cualquier gas cercano al indice
de refraccion n~1 se obtendra cuando el angulo de incidencia de los rayos dpticos en la
superficie de trabajo del transductor 6, sea mas grande que el angulo critico de la interfaz
vidrio - aire B s, pero no excede el angulo critico de la interfaz vidrio - liquido O jiguido-
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Fig. 5.1. (1) Sensor refractométrico de fibra dptica genérico con la superficie de trabajo esférica S, (2) La entrada
y salida de las fibras 6pticas multimodo, respectivamente.



Aplicando la ley de Snell [141] para calcular el valor del angulo requerido para ambos
medios, si se considera el metacrilato (PMMA) para la construccion del sensor
(npy=1.49) [157], con una superficie de trabajo plana y He como presurizante (en este
caso siendo el medio externo) con n~1, el angulo critico 6. g,s €s 42.12°. Cuando el medio
externo cambia de gas a MMH, el angulo critico incrementa a OB.umy =74.4° (se asume
nMMH=1.436 [121])

Si un haz de luz pasa por la superficie de trabajo del sensor en un sector de A8=|6. gas-
6.mmn| =32.39, asi el haz de luz sufrird una reflexion total interna cuando el sensor esta en
el gas y habra una refraccion del haz cuando el sensor se encuentre en MMH. Es decir, la
intesidad de la luz de salida del sensor va a estar en funcién del indice de refraccion del
medio externo.

Si se considera como material el silice fundido (»=1.45) [165], el valor del angulo
requerido en este caso para ambos medios para la construccidon del sensor, con una
superficie de trabajo plana y He como presurizante como medio externo (n=1), el angulo
critico O gas €S 43.6°. Cuando el medio externo cambia de gas a MMH, el angulo critico
sera de GCMMH =82.030,

Si un haz de luz pasa por la superficie de trabajo del sensor con angulo A8=|6. gas-
6.mmn| =38.429, el haz de luz sufrird una reflexion total interna cuando el sensor esta en el
gas y una reflexion total parcial cuando el sensor se encuentre en MMH.

Para un rayo central no polarizado con un sector de angulo A0, el coeficiente de reflexion R
cambia de Ryss=1 a Rumy=0.435, aproximadamente el 50% de ésta.

5.2.2 Disefio basico del sensor para hidrogeno liquido (LH2)

En este caso, el sensor tiene que soportar el enfriamiento y calentamiento en una gama
amplia de temperaturas - de la temperatura ambiente a temperaturas por debajo o
cercanas a 20 K (-253°C). La estructura éptica del sensor debera soportar multiples ciclos
de temperatura si la tensidon termo-inducida en ella se reduce al minimo. Para alcanzar
ésto, el sensor y las fibras dpticas que lo conectan se deben hacer del mismo material que
soportaria tanto temperaturas altas como bajas. El vidrio de silice es el Unico tipo de
material de fibra Optica que trabaja bien en un ambiente criogénico. Por lo tanto, el
elemento transductor se debe también hacer de vidrio de silice, que tiene una alta fuerza
mecanica en temperatura normal y criogénica, y tiene una alta resistencia al agua y a los
acidos. Su conductividad térmica baja es una ventaja significativa para la presente
aplicacion. Hay una variedad de vidrios del alto contenido de silice que se utilizan para la
fabricacion de fibras épticas. En este trabajo consideramos el uso de silice sintético fundido
para el elemento transductor y las fibras 6pticas.

El LH2 tiene el segundo indice de refraccion mas bajo de todos los fluidos, después del He
liguido. Para la discriminacién confiable entre el LH2 vy el gas localizado arriba del liquido
en el tanque, el sensor refractométrico tipico debe ser capaz de detectar un pequefio
cambio en el indice refractivo externo de n=1.0 (el gas) a n=1.1 (LH2) y viceversa. Debido
a que en este tipo de sensores (del tipo de intensidad), su maxima sensibilidad al indice de



refraccion externo se obtiene con un angulo de incidencia en la superficie de trabajo del
transductor 8; mayor que el angulo critico de la interfaz vidrio — aire 6. .., pero menor que
el angulo critico de la interfaz vidrio - liquido 6. jquido, POr medio de la ley de Snell [141] se
puede encontrar que, si si se considera el silice fundido para la construccion de nuestro
sensor (n=1.45 a A2=940 nm y 20 K) [164], con una superficie de trabajo plana, e
hidrégeno gaseoso o He como el medio externo (n~1), el angulo critico 6. g.s €s 43.6°.
Cuando el medio externo cambia de gas al LH2, el angulo critico incrementa a OG>
=49.80 (se asume la longitud de onda operacional de 940nm vy n;4,,=1.106 [121]).

La luz es lanzada a la superficie del sensor en un sector de trabajo con angulo A6=|6. gas-
B.12|=6.20 sufriendo una reflexién total interna cuando el sensor estd en el gas y una
reflexion total parcial cuando el sensor esta en el LH2. Por lo que bajo las condiciones que
se mencionaron anteriormente, la intensidad de la luz en la salida del sensor es una
funcion del medio externo.

Para un rayo central no polarizado del sector de angulo A6=6.2°, el coeficiente de reflexion
R cambia de Rgs=1 @ R;12=0.124. Esto corresponde a la disminucién en la intensidad de la
luz reflejada (lo cual es convertido a una sefial eléctrica a la salida del sensor) por un
factor ®=9.1 dB.

Los valores obtenidos de A8 y 9% son significativamente mas pequenos que las cantidades
correspondientes de liquidos tales como la MMH vy otros propelentes no criogénicos. Esto
hace dificil el desarrollo de sensores refractométricos para el LH2. Ademas, la senal puede
decrecer adicionalmente debido a la capa de liquido remanente en la superficie del sensor
[152] o degradacion de algunos elementos del sensor tales como la fuente de luz. Por lo
cual es deseable incrementar la intensidad de la sefial % lo mas posible.

Como se menciond en la seccion 5.2.1, se puede obtener un incremento de la sefial R
mediante reflexiones seriales de la luz en la interfaz de vidrio/medio externo.

Adicionalmente, el nimero de reflexiones internas en el sensor m dependera del angulo de
incidencia del rayo central del haz a la superficie S. Se deduce de previos analisis que
solamente dos reflexiones internas seriales son posibles en el sensor del caso presente. Un
gran numero de reflexiones internas en la superficie de trabajo (m>3) podria resultar en
angulos de incidencia con 6; »8. ;1> Y una pérdida completa de la sensibilidad al indice de
refraccion externo en el rango de interés.

5.2.3 Metodologia de analisis numérico y optimizacion de la respuesta del sensor

El analisis de la propagacién de la luz en el sensor se lleva a cabo por medio del trazado
numérico de rayos empleando un modelo matematico tridimensional especialmente
desarrollado para el sensor y un programa computacional respectivo descrito en capitulo 4.

Se asumio un elemento semisférico transparente de deteccién con indice de refraccién e,
y las dos fibras dpticas multimodo idénticas con el mismo indice de refraccion del nucleo
nniceo=He Y l@a misma apertura numérica en el aire NA. Las fibras se colocaron
perpendicularmente a la superficie plana del transductor. El haz de luz fue modelado por



un numero grande de rayos geométricos (10,000). Las coordenadas cartesianas y
angulares de cada rayo al final de la cara de la fibra optica fueron asignadas de manera
aleatoria Para cada rayo, se determinaron, tanto el punto de incidencia en la superficie de
trabajo, asi como el vector del rayo reflejado. El trazo de cada rayo se repitid hasta que
cada rayo estuviera acoplado a la salida de la fibra dptica o se perdiera. Entonces las
trayectorias de los rayos se grafican y la transmision relativa se calcula como [155]:

T"(n)=1,(n)/1 (5.1)

rgas
Donde I(n) es la intensidad de la luz en la salida del sensor (esto es, la luz acoplada al
medio de la fibra Optica receptora, la cual es una funcién del indice refractivo » del medio
externo), e I, g,s €s la intensidad de la luz a la salida del sensor cuando el sensor esta en el
gas.

También, la sefal fue calculada como:

R=1/T=* =1,,,/1

Liquido rgas ' *rliquido ( 5. 2)
Y las pérdidas intrinsecas, no dependientes del fluido fueron calculadas como:
A(dB):1010g10(11’/1m:1) (53)

Donde I; es la intensidad de la entrada de la luz (esto es, la luz lanzada dentro del
elemento desde la entrada de la fibra dptica.

5.2.4 Resultados del modelado numérico del sensor para monometil hidracina
(MMH)

Fue utilizado un proceso iterativo de analisis numérico y ajustes al disefio del sensor, para
la optimizacidn a su respuesta al medio externo.

Para este caso, se planted el analisis tedrico de un sensor para la medicion de MMH a
temperatura ambiente donde su indice de refraccion sea de nywy=1.43 a 20°C. Se
consideré el manejo de luz monocromatica, no polarizada, en una longitud de onda
operacional de =940 nm.

Por otro lado, haciendo una revisién sobre fibras opticas en el mercado de PMMA para
considerar que tanto el elemento detector asi como las fibras sean del mismo material y
por ende, tengan en mismo indice de refraccion de n=1.491, se encontraron fibras épticas
multimodo de indice de escalonado con un didmetro D de 0.980 mm y una apertura
numérica N4 = 0.5 [162, 163].

En el caso de que fuera ocupado como material el silice fundido como material de
fabricacion del elemento transductor con un indice refractivo de 1.45, se consideraria
también en este caso la utilizacidon de fibras épticas multimodo de indice de escalonado y
con nucleo del mismo material. En este caso, del analisis de fibras en el mercado se
encontré que las fibras con estas caracteristicas tienen didmetros de nlcleo D que pueden
ir desde los 30 pm hasta 1.5 mm con apertura numérica estandar N4 =0.22 [167].



Como se menciond, se considerara para el modelado tedrico del sensor un transductor
hecho de PMMA con un indice de refraccion »=1.491, También se considerard un sensor
completamente simétrico y fibras con parametros iguales, ya que la fabricacién del sensor
es mucho mas simple en este caso.

Para fines de comparacion y poder hacer un analisis experimental con distintos materiales
considerando el aire, el agua y un liquido con indice refractivo igual o muy cercano a MMH
(para poder estudiar experimentalmente un sensor con las caracteristicas mencionadas
anteriormente), se consideraron los rangos de evaluacién del sensor de indices refractivos
externos desde 1 hasta 1.49.

En la Fig. 5.2 se muestra la evaluacion de la transmisiéon absoluta tedrica 7, al variar la
distancia adimensional A, para indices de refraccion » del medio a ser sensado desde 1,
indice de gases, hasta 1.49 para un elemento transductor semiesférico, y con un ndmero
maximo de reflexiones M de 5. Para este analisis se considerd el radio del elemento
transductor R = 1 para normalizar tanto el diametro adimensional, @, asi como la distancia
adimensional 4. Se puede observar que, a medida que el indice de refraccion » del medio
va incrementando, las zonas de acoplamiento van desplazandose, por lo que para algunos
medios con indice de refraccién »> 1.15 en el rango analizado de 4 desde 0.5 a 0.95 sdlo
tienen una de las zonas de acoplamiento.

En la Fig. 5.3 se muestran los valores de transmision absoluta tedrica 7, al variar la
distancia adimensional A, para indices de refraccion » del medio externo para este caso
gue son el gas (n=1), el agua (»=1.33) y el de MMH (»=1.43).También se puede observar
que, en base al analisis tedrico, podria ser considerada A~0.7 como un parametro que
asegura tanto un buen acoplamiento, como sensado, ya que al tener el sensor en agua o
MMH se tendra una transmision absoluta 7 muy baja mientras que en un gas como el He,
tendra una transmision absoluta T que permite la discriminacién entre el gas y el liquido.

Adicionalmente se muestra en las Figs. 5.4 y 5.5 la transmisién relativa 7* para el caso del
agua (n=1.33) y MMH (n=1.43).
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5.2.5 Resultados del modelado numérico del sensor para hidrogeno liquido
(LH2)

Se analizaron los efectos de varios parametros en la transmisién relativa y pérdidas
opticas intrinsecas del sensor. Se considerd la luz monocromatica, no polarizada, en
una longitud de onda operacional de 1=940 nm, fibras 6pticas multimodo de indice
escalonado, un transductor hecho de silice fundido con un indice refractivo de 1.45,
una fibra éptica de nlcleo del mismo material, y el indice refractivo del LH2 de
np2=1.106 a 1=940 nm. También se tomaron como consideraciones un sensor
completamente simétrico y fibras con parametros iguales.

La simulacién numérica de la propagacion de la luz en el sensor fue ejecutada en un
rango de indices refractivos externos de 1.0 a 1.16. Se vario el didmetro adimensional
@ en el rango de 0.05 a 0.6 y la apertura numérica N4 en el rango de 0.1 a 0.5. La
distancia tedrica éptima A=0.707 fue usada como una distancia base, pero también se
vario la distancia adimensional 4 en el rango de 0.60 a 0.75.

Un ejemplo del patrén de propagacion de la luz en el transductor para un diametro
relativamente pequefio de @=0.1 con N4=0.2 es mostrado en la Fig. 5.6, y la funcion
de transmision respectiva relativa se muestra en la Fig. 5.7, curva 1. Este caso
corresponde a una pequefia fuente de luz puntual y un patréon de radiaciéon similar a la
mostrada en la Fig. 5.1. La eficiencia del acoplamiento éptico de las dos fibras es
bastante alta (la pérdida optica intrinseca, 4 es solamente de 3.7 dB), la transmision
relativa en el LH2 es 7* = 0.015, y ®"=18.2 dB. Sin embargo, la dimensién transversal
W es grande en comparacion con el diametro de la fibra dptica D. Por lo que, cuando
D=50 ym, =1 mm.

Las funciones de transmision relativa T* calculadas con otras combinaciones de
parametros son mostradas en la Fig. 5.7. Estos datos muestran que la transmision
relativa 7* disminuye a mayor indice refractivo externo nexemno, €ste es un efecto util
que permite la discriminacién entre el gas y el liquido; al contrario que el caso cuando
hay un incremento del didmetro adimensional @ y la apertura numérica N4 ya que en
este caso, disminuye la diferencia en la transiciéon entre gas y liquido, lo que es peor
para la discriminacion. Esto es debido al amplio rango de angulos de incidencia de la
luz en la superficie de trabajo.

Con un valor grande de apertura numérica N4, muchos rayos se acoplan a la fibra de
salida sin importar el tipo de medio externo, y contribuyen a la luz de fondo parasita, a
la salida del sensor, lo cual disminuye la sefial R.

Un analisis mas detallado demuestra un cambio relativamente pequefio del nivel de la
sefial R debido a la apertura numérica N4 en el rango de 0.16 a 0.2.

Adicionalmente, se encontré que, para un valor suficientemente pequeno de N4, y un
didmetro grande @, y una distancia adecuada A, la transmision dptica en el sensor
ocurre principalmente debido a luz que es dependiente del liquido, mientras otra luz
(parasita) no esta acoplada a la salida de la fibra Optica, como se muestra en la Fig.
5.8. Esto ayuda a mantener una sefial R relativamente grande dentro de una
iluminacidn excesiva de la superficie de trabajo del sensor por un haz.
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Fig. 5.6. Resultados del trazado de rayos numéricos para distancia adimensional 4=0.707, didmetro
adimensional @=0.1, y apertura numérica NA=0.2.
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Fig. 5.8. Resultados del trazado de rayos para distancia adimensional A=0.68, diametro adimensional ®=0.4,
y apertura numérica N4=0.18.
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Los siguientes son los resultados de la optimizaciéon del sensor para el parametro
comercial de N4=0.18 (usamos este parametro debido a que éste correspondié a la
fibra 6ptica con el menor NA que estuvo disponible). El criterio de la optimizacion fue
el minimo de T*4,. La funcién de transmisién relativa de varios valores de @ y de la
distancia optima A para cada combinacién de parametros se muestran en la Fig. 5.9.

La distancia éptima A fue obtenida por experimentos numéricos. La distancia 4 varid
cuasi-linealmente en el rango de 0.69 a 0.70 como el didmetro @ en el rango de 0.05 a
0.6. Las graficas de la Sefial Ry, y las pérdidas opticas intrinsecas 4 en funcién del
didmetro @ de la distancia 6ptima A son mostradas en las Figs. 5.10 y 5.11
respectivamente.

Los datos en la Fig. 5.9 muestran que, para un valor realista y razonablemente
pequefo de N4 y un pardmetro adecuado de A, el didmetro @ tiene un efecto
moderado en la funcidon de transmision relativa T*m). El cambio relativo en la
intensidad de la sefial es solamente de alrededor de 19 a 15 dB (Fig. 5.10). Las
pérdidas opticas intrinsecas incrementan monotdnicamente de alrededor de 3 dB a 12
dB en el mismo rango de @.

El efecto relativamente pequeno del didmetro D en la senal % permite disefar el
presente sensor con un valor relativamente grande de @ (0.2<®<0.6) mientras se
satisfacen las condiciones especificadas: un pequefio NA y el A optimo, con esto,
reduciendo la dimensidn transversal del sensor Ww.

Realizando una busqueda en el mercado de fibras oOpticas de silice puro, con perfil
escalonado y que puedan transmitir en el rango de 4=940 nm se encontré que los
valores de apertura numérica N4 de fibras dpticas de silice van de 0.12 a 0.39. En el
mercado actualmente la tolerancia mds comun para la apertura numérica y para el
didmetro es del 2% [161 - 164].

La siguiente revisidén se hizo para encontrar el punto tedrico optimizado para el sensor
propuesto, en el rango de NA de 0.1 a 0.45y @ de 0.05 a 0.55 mm. A continuacién se
presentan los resultados de los andlisis de los pardmetros importantes en el sensor
como son Transmisién absoluta 7, comparacion de Potencia relativa P* asi como la
Transmision relativa T*. Las graficas obtenidas en la evolucién tedrica de los rangos de
NA y @ mencionados se encuentran en el apéndice D. A continuacidn se muestran
ejemplos de los resultados de las variaciones mencionadas.
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En la Fig. 5.12 se ve que a mayor @ la transmisién relativa 7* es mas alta y a medida
que aumenta el indice de refraccion », en el rango de 1 (indice del gas) a 1.106, éste
tiene una caida brusca, a valores mayores, la transmisién relativa 7* es casi constante
a un @ dado. En la Fig. 5.13 se ve que a mayor @ la Transmision absoluta 7 es mas
baja y se vuelve casi constante para todos los valores de @. A menores valores de
diametro con esta apertura numérica NA al igual que la transmisién relativa T7*, tiene
cambios bruscos antes de indices de refraccion » de 1.106.

De las gréficas anteriores y de las incluidas en el Apéndice D, se puede observar que a
medida que aumenta la apertura numérica N4, los rayos, Re y la Potencia relativa de
entrada, PR*e y salida PR*s se vuelven menos directivos, aunque la transmision
absoluta T vy la transmisién relativa, 7= son menores a menor apertura numérica N4 y
menor didmetro adimensional &.

Debido a que en este analisis se esta considerando la medicion del nivel de LH2 contra
el nivel de gas contenido en un tanque, y considerando que se tiene 1=940 nm,
nmp=1.106 y ng,=1, se muestran en la Tabla V.1 los resultados de las simulaciones
para éstos indices de refraccion comprendidos en el rango de variacién N4 de 0.1 a
0.45 y de @ de 0.05 a 0.55. Se considerd el valor teérico nominal de 4=0.707.

Tabla V.1. Caracteristicas del sensor: razén de salida, transmisiones relativa 7* y
absoluta T del gas y del LH2, sefial R y atenuacién 4 al variar los rangos de apertura
numeérica de 0.1 a 0.45 y de @ de 0.05 a 0.55. Se considero el valor tedrico nominal de

A=0.707.
Apertura | Diametro | Transmision Transmision Transmisiéon Transmision Porcentaje Seial R Atenuacion A
numérica | Adim.@ | absoluta Tq,, absoluta T;z, relativa T*,, relativa de rayos a la (dB) (dB)

NA T*Lms salida R

0.10 0.05 0.6086 0.0071 1.0000 0.0117 0.5640 19.320 2.487
0.10 0.10 0.3362 0.0041 1.0000 0.0122 0.2983 19.145 5.253
0.10 0.15 0.2322 0.0028 1.0000 0.0122 0.2060 19.135 6.861
0.10 0.20 0.1815 0.0023 1.0000 0.0125 0.1605 19.019 7.945
0.10 0.25 0.1440 0.0018 1.0000 0.0128 0.1252 18.944 9.024
0.10 0.30 0.1162 0.0015 1.0000 0.0132 0.1040 18.794 9.830
0.10 0.35 0.1079 0.0091 1.0000 0.0845 0.1049 10.729 9.792
0.10 0.40 0.1034 0.0209 1.0000 0.2022 0.1003 6.943 9.987
0.10 0.45 0.1001 0.0241 1.0000 0.2411 0.992 6.177 10.035
0.10 0.50 0.0942 0.0284 1.0000 0.3019 0.972 5.202 10.123
0.10 0.55 0.0890 0.0291 1.0000 0.3266 0.919 4.860 10.367
0.15 0.05 0.7378 0.0091 1.0000 0.0123 0.7269 19.101 1.385
0.15 0.10 0.4536 0.0062 1.0000 0.0136 0.4407 18.660 3.559
0.15 0.15 0.3153 0.0044 1.0000 0.0141 0.3026 18.516 5.191
0.15 0.20 0.2354 0.0033 1.0000 0.0142 0.2273 18.476 6.434
0.15 0.25 0.1984 0.0029 1.0000 0.0148 0.1897 18.296 7.219
0.15 0.30 0.1650 0.0028 1.0000 0.0170 0.1577 17.694 8.022
0.15 0.35 0.1564 0.0158 1.0000 0.1008 0.1649 9.963 7.828




Apertura | Diametro | Transmision Transmision Transmision Transmision  Porcentaje Sefial R Atenuacién 4

numérica | Adim.@ | absoluta Tg,; absoluta Ty, relativa T*,, relativa de rayos a la (dB) (dB)
NA * L H2 salida R
0.15 0.40 0.1502 0.0310 1.0000 0.2064 0.1558 6.854 8.074
0.15 0.45 0.1461 0.0342 1.0000 0.2340 0.1537 6.308 8.133
0.15 0.50 0.1386 0.0398 1.0000 0.2868 0.1474 5.424 8.315
0.15 0.55 0.1372 0.0443 1.0000 0.3225 0.1449 4.915 8.389
0.20 0.05 0.7801 0.0097 1.0000 0.0124 0.7931 19.065 1.007
0.20 0.10 0.5316 0.0083 1.0000 0.0156 0.5776 18.055 2.384
0.20 0.15 0.3727 0.0063 1.0000 0.0170 0.4007 17.696 3.972
0.20 0.20 0.2883 0.0051 1.0000 0.0175 0.3053 17.562 5.153
0.20 0.25 0.2270 0.0039 1.0000 0.0173 0.2433 17.621 6.139
0.20 0.30 0.1995 0.0041 1.0000 0.0207 0.2112 16.833 6.753
0.20 0.35 0.1870 0.0206 1.0000 0.1103 0.2137 9.573 6.702
0.20 0.40 0.1877 0.0357 1.0000 0.1900 0.2076 7.212 6.828
0.20 0.45 0.1818 0.0469 1.0000 0.2579 0.1973 5.886 7.049
0.20 0.50 0.1745 0.0527 1.0000 0.3018 0.1964 5.203 7.069
0.20 0.55 0.1711 0.0592 1.0000 0.3460 0.1929 4.609 7.147
0.25 0.05 0.7943 0.0097 1.0000 0.0122 0.8134 19.149 0.897
0.25 0.10 0.5688 0.0099 1.0000 0.0174 0.6606 17.600 1.801
0.25 0.15 0.4175 0.0092 1.0000 0.0220 0.4931 16.578 3.071
0.25 0.20 0.3180 0.0079 1.0000 0.0250 0.3724 16.022 4.290
0.25 0.25 0.2645 0.0064 1.0000 0.0244 0.3043 16.133 5.167
0.25 0.30 0.2285 0.0070 1.0000 0.0308 0.2599 15.114 5.852
0.25 0.35 0.2177 0.0270 1.0000 0.1241 0.2621 9.063 5.815
0.25 0.40 0.2166 0.0470 1.0000 0.2170 0.2566 6.635 5.907
0.25 0.45 0.2086 0.0605 1.0000 0.2898 0.2467 5.378 6.078
0.25 0.50 0.2122 0.0732 1.0000 0.3448 0.2460 4.624 6.091
0.25 0.55 0.1944 0.0695 1.0000 0.3574 0.2361 4.469 6.269
0.30 0.05 0.7774 0.0094 1.0000 0.0121 0.8123 19.174 0.903
0.30 0.10 0.5930 0.0109 1.0000 0.0184 0.7188 17.360 1.434
0.30 0.15 0.4442 0.0139 1.0000 0.0312 0.5638 15.056 2.489
0.30 0.20 0.3554 0.0132 1.0000 0.0370 0.4445 14.312 3.521
0.30 0.25 0.2994 0.0122 1.0000 0.0409 0.3673 13.882 4.350
0.30 0.30 0.2501 0.0124 1.0000 0.0496 0.3099 13.048 5.088
0.30 0.35 0.2415 0.0346 1.0000 0.1433 0.3070 8.439 5.129
0.30 0.40 0.2393 0.0595 1.0000 0.2485 0.2991 6.047 5.242
0.30 0.45 0.2328 0.0728 1.0000 0.3128 0.2879 5.047 5.408
0.30 0.50 0.2379 0.0882 1.0000 0.3709 0.2901 4.308 5.375
0.30 0.55 0.2252 0.0920 1.0000 0.4085 0.2817 3.888 5.502
0.35 0.05 0.7549 0.0090 1.0000 0.0120 0.8026 19.216 0.955
0.35 0.10 0.5966 0.0110 1.0000 0.0184 0.7455 17.356 1.276
0.35 0.15 0.4731 0.0170 1.0000 0.0359 0.6331 14.452 1.985




Apertura | Diametro | Transmision Transmision Transmision Transmision  Porcentaje Sefial R Atenuacién 4
numérica | Adim.@ | absoluta Tg,; absoluta Ty, relativa T*,, relativa de rayos a la (dB) (dB)

NA * L H2 salida R

0.35 0.20 0.3744 0.0211 1.0000 0.0564 0.5122 12.488 2.906
0.35 0.25 0.3137 0.0194 1.0000 0.0620 0.4179 12.079 3.789
0.35 0.30 0.2817 0.0214 1.0000 0.0761 0.3661 11.184 4.364
0.35 0.35 0.2656 0.0469 1.0000 0.1765 0.3537 7.534 4.514
0.35 0.40 0.2675 0.0731 1.0000 0.2731 0.3493 5.636 4.568
0.35 0.45 0.2603 0.0843 1.0000 0.3239 0.3344 4.896 4.757
0.35 0.50 0.2682 0.1065 1.0000 0.3971 0.3320 4.011 4.789
0.35 0.55 0.2513 0.1058 1.0000 0.4211 0.3269 3.756 4.856
0.40 0.05 0.7130 0.0086 1.0000 0.0120 0.7716 19.195 1.126
0.40 0.10 0.5856 0.0107 1.0000 0.0183 0.7570 17.376 1.209
0.40 0.15 0.4860 0.0181 1.0000 0.0372 0.6778 14.289 1.689
0.40 0.20 0.3959 0.0269 1.0000 0.0680 0.5731 11.674 2.418
0.40 0.25 0.3390 0.0296 1.0000 0.0875 0.4810 10.582 3.179
0.40 0.30 0.2945 0.0312 1.0000 0.1060 0.4085 9.748 3.888
0.40 0.35 0.2866 0.0549 1.0000 0.1917 0.3999 7.175 3.980
0.40 0.40 0.2873 0.0877 1.0000 0.3053 0.3954 5.152 4.030
0.40 0.45 0.2862 0.1026 1.0000 0.3584 0.3774 4.456 4.232
0.40 0.50 0.2832 0.1246 1.0000 0.4401 0.3737 3.565 4.275
0.40 0.55 0.2732 0.1254 1.0000 0.4592 0.3677 3.380 4.345
0.45 0.05 0.6728 0.0080 1.0000 0.0118 0.7311 19.270 1.360
0.45 0.10 0.5671 0.0103 1.0000 0.0182 0.7586 17.409 1.200
0.45 0.15 0.4793 0.0174 1.0000 0.0363 0.6953 14.400 1.578
0.45 0.20 0.4090 0.0304 1.0000 0.0742 0.6236 11.293 2.051
0.45 0.25 0.3539 0.0365 1.0000 0.1032 0.5398 9.865 2.678
0.45 0.30 0.3022 0.0360 1.0000 0.1190 0.4485 9.244 3.482
0.45 0.35 0.3029 0.0681 1.0000 0.2249 0.4435 6.481 3.531
0.45 0.40 0.3071 0.0986 1.0000 0.3211 0.4360 4.934 3.605
0.45 0.45 0.3057 0.1208 1.0000 0.3953 0.4217 4.031 3.750
0.45 0.50 0.3095 0.1363 1.0000 0.4402 0.4233 3.563 3.734
0.45 0.55 0.2962 0.1459 1.0000 0.4927 0.4148 3.074 3.822

Las siguientes Figs. muestran las relaciones entre los valores de la Tabla V.1.

La Fig. 5.16 muestra la razén de salida de rayos de salida en funciéon de los rayos de
entrada, para este analisis se estd considerando que se transmiten 10000 rayos. En la
Fig. se puede observar que a mayor @, el porcentaje en el que varian los rayos de
salida al ir variando N4, se encuentra en un rango mas cerrado, aunque se alcanzan
valores mas altos en el rango intermedio de @&, con un valor maximo de
aproximadamente 81% para la apertura numérica NA=0.25 y #=0.05.




La Fig. 5.17 muestra la relacién entre la transmisién relativa 7* del LH2 y del gas en el
mismo rango de variaciéon de N4 y @. En este caso se tiene una T* de 1 para el gas
mientras que la T* del LH2 se incrementa a medida que incrementa N4 y a mayor
valor de @. Los valores maximos se encuentran con un valor de @ de 0.55 y de la N4
de 0.45.

En la Fig. 5.18 se muestra la relacion entre la Transmisidn absoluta 7 del LH2 y del
gas. En este caso, en el rango de estudio, se obtuvo que la Transmision absoluta 7 del
LH2 (n=1.106) es muy baja en comparacion con la Transmision absoluta del gas (n=1),
donde el comportamiento a estos dos indices de refraccidon » son inversos, ya que el
gas a menor didametro adimensional @ alcanza valores mas altos, mientras que el LH2
alcanza valores mayores a mayor diametro adimensional @. La Fig. muestra los valores
maximos de ambos parametros y su correspondiente valor de Transmisién absoluta 7.

La Fig. 5.19 muestra la relacidon de la sefial R entre el gas y el LH2 en el rango de
parametros de estudio. En este caso, los valores de sefal %R son mas altos a la misma
apertura numérica NA pero menor didmetro adimensional @&. El valor mas alto se
encuentra a una apertura numérica NA =0.45 y un didmetro adimensional @ de 0.05.

La Fig. 5.20 muestra que, a una misma N4, a menores valores de @, tenemos menores
atenuaciones 4, y que el menor valor de atenuacion 4 se encuentra en una N4=0.25y
@=0.05.

En conclusion, dependiendo de cual sea el fin del sensor, podemos hacer una eleccién
de los parametros, ya que no hay una concordancia exacta entre la variabilidad de los
parametros de entrada y el mejor desempefio de cada uno de los valores revisados en
el presente estudio.
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5.3 Conclusiones

1. Se demostré que el sensor refractométrico de fibra Optica con un elemento
semiesférico de deteccion, puede ser optimizado para la deteccion de la interfaz de
un liquido especifico en tanques o tuberias, incluyendo propelentes tales como
MMH vy el LH2. El sensor de silice, el cual esta integrado por dos fibras 6pticas (una
de entrada y otra de salida), estd bien adaptado para la operacién en las
temperaturas normales y también criogénicas muy bajas. También, se encontro
qgue las dimensiones transversales del sensor se podrian reducir al minimo sin una
disminucién significativa de la sensibilidad, si las fibras dpticas con una apertura
numeérica suficientemente pequefia fueran utilizadas y cuando la posicién de las
fibras oOpticas en el sensor resulten en una pérdida significativa de la luz
dependiente del liquido. Las pequefias dimensiones transversales del sensor
ofrecen muchas ventajas en un ambiente operacional realista, tal como la retencién
reducida del liquido en su superficie, en forma de pelicula o de gota.

2. Uno de los puntos esenciales a considerarse en el disefio de este tipo de sensores
es la optimizacién de los pardmetros de los elementos que lo conforman asi como
la consideracidon de las posibles variaciones debidas a la tolerancia de los elementos
que conforman a un sistema que, en este caso, es referente a las tolerancias de la
apertura numérica N4 y del didametro @ de las fibras opticas.

3. La pérdida optica intrinseca relativamente grande del sensor para LH2 (de 12 dB
maximo) no presenta un problema significativo provisto al presupuesto de potencia
del sistema de medicion, ya que es mas grande por varios 6rdenes de magnitud.

4. Para el caso propuesto de fabricacion de sensores refractométricos para la
medicién de monometil hidracina, en base a los materiales seleccionados y a los
resultados tedricos de la respuesta con los pardmetros de estos elementos, se
observa que es viable su utilizacién en la medicion de presencia o ausencia de
dicho fluido comparado con un gas, al ocupar la zona 2 de transmisién del
transductor semiesférico. Esto debido a la diferencia entre el indice de refraccién de
ambos medios.

5. El sensor se puede utilizar como dispositivo puntual, en pares, o en arreglos
multipunto, para la medicién discreta de nivel de varios liquidos que se utilizan en
la instrumentacion en los medios de transporte y en la tecnologia espacial en
particular. Hay varios sistemas, como ejemplo, si se requiere un arreglo lineal para
sustituir el sensor de nivel del tanque de la Fig. 2.10 mostrada en el capitulo 2, se
podria colocar un arreglo lineal de sensores refractométricos en sustitucion al
sensor lineal de medicion de nivel, por lo que el arreglo dependera del tipo de
tanque. En el caso de la fig 2.7 se pueden incorporar los sensores en las paredes
del tanque. La forma de incorporarlos también depende del tipo de tanque elegido
porque puede haber distintos tipos de integracién de los arreglos de los sensores
refractométricos en base a la estructura y elementos internos en éstos.



En el caso de la ocupacién de los sensores para deteccion de presencia de un fluido
en tuberias, también se requiere la instalaciéon de arreglos dentro de los tubos,
definiendo el numero de sensores y geometria del arreglo en base a los
requerimientos de precision de las mediciones.

Este tipo de sensores pueden ser utilizados en el sector espacial, en el sector
terrestre en servicios, lanzamientos y sector de pruebas preliminares donde puede
tener un mayor campo de desarrollo, ya que se requiere un gran nimero de éstos
en pruebas para la caracterizacion de elementos y equipos; aunque para dar
respuestas concretas se tiene que trabajar con el personal que esta directamente
involucrado en estas tareas.



CAPITULO 6. FABRICACION DE LAS
MUESTRAS DE SENSORES, INSTALACION
EXPERIMENTAL Y RESULTADOS DE LAS
PRUEBAS DE SENSORES
REFRACTOMETRICOS

6.1 Introduccion

En este capitulo se describe la fabricacion de los elementos transductores de los
sensores refractométricos, la instalacion para la realizacién de estudios
experimentales, la metodologia de estos estudios y los resultados obtenidos
experimentalmente.

Debido a que todos los propelentes son altamente inflamables y varios de éstos son
toxicos, existen muchas restricciones para su distribucién y manejo, ademas de que
deben utilizarse en instalaciones especialmente disefiadas para este proposito y
certificadas por las agencias gubernamentales encargadas de los asuntos de seguridad
laboral, industrial y ambiental. Hay pocas de estas instalaciones en el mundo y realizar
pruebas con propelentes reales son caras y complejas. Por esto, en la tecnologia
espacial, en el disefio y pruebas de varios elementos y equipos que deben trabajar con
propelentes, es comun que se utilicen liquidos modelo que tienen caracteristicas
fisicas similares al propelente de interés particular, pero no son tan inflamables ni
toxicos y solamente en la etapa final se realizan pruebas con propelentes reales. Por lo
gue en el presente trabajo las pruebas experimentales, en su mayoria, fueron
realizadas con los liquidos modelo. En nuestro caso, para pruebas de los sensores de
tipo refractométrico, el pardmetro fisico que debe considerarse en la seleccién de un
liguido modelo es su indice de refraccién », el cual debe ser igual o muy cercano al
indice de refraccién del propelente de interés. Los dos propelentes considerados en
este trabajo son MMH con un indice refractivo de nymy=1.439 a 20 °C (293.15 K) y LH2
con un indice refractivo de n;=1.106 a 20 K. Considerando este rango de indices
refractivos, en el presente trabajo como modelos fisicos de los propelentes fueron
utilizados los siguientes liquidos:

1. El etilenglicol (C,HgO,) puro, no diluido, con un indice refractivo n= 1.433 a 20 °C
[166], fue elegido ya que su indice refractivo es muy cercano al de MMH. Este es
el compuesto principal del anticongelante. Dicho material no es inflamable y aun
ligeramente téxico, tiene menos restricciones de manejo en un laboratorio y es
comercial.

2. El agua destilada, con un indice refractivo n=1.333 a 20 °C. El agua destilada fue
utilizada por su abundancia, simplicidad de trabajo y bajo costo.
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6.2 Fabricacion de las muestras de elementos transductores

para los sensores refractométricos

En el marco del presente trabajo fueron fabricadas y utilizadas muestras de elementos
transductores para los sensores refractométricos de dos tipos:

1.

Elementos transductores de escala relativamente grande (R=30 mm), hechos a
base de una semiesfera hueca de vidrio de borosilicato (n = 1.474 a A = 589.3 nm
[167]), de un grosor de pared de 1.2mm como se muestra la Fig. 6.1. La
semiesfera fue rellenada con glicerina, cuyo indice de refraccién (n = 1.4722 a 1 =
589.3 nm [168]) es cercano al material del elemento transductor, por lo que el
comportamiento optico de este elemento fue considerado como una semiesfera de
material dpticamente uniforme de un indice de refraccion de »n=1.473
aproximadamente.

La utilizacion de un sensor con un modelo fisico a gran escala del elemento
transductor tiene la ventaja de que todos los parametros geométricos tienen una
mayor precisién, ademas el ajuste de la posicion de las fibras respecto al sensor es
mas facil y controlable.

Elementos transductores de escala pequefia (R=5 mm) hechos de polimetil
metacrilato (PMMA). Este material es facil de procesar (cortar, pulir), es econdémico
y abundante comercialmente. Dicho material se puede conseguir en placas y en
barras. Para los fines del presente trabajo se consiguieron barras de PMMA de
diferentes grosores como se ve en la Fig. 6.2. Se cortaron segmentos de las barras
de PMMA de una longitud de 30 mm aproximadamente para iniciar el proceso de
manufactura del elemento transductor.

Una vez cortado el material, el elemento cilindrico de PMMA fue colocado en un
torno (colocando una abrazadera de plastico en el extremo del elemento para no
danarlo mecanicamente) y por medio de varias herramientas mecanicas se le fue
dando forma hasta obtener la forma requerida como se muestra en las Figs. 6.3 y
6.4.

Posteriormente se utilizaron materiales abrasivos mas y mas finos para eliminar las
pequeias deformidades que hayan quedado en la pieza y obtener una superficie
opticamente perfecta como se observa en las fotos de la Fig. 6.5.

Posteriormente se cortd el extremo de la pieza de PMMA para obtener un elemento
transductor. Este elemento fue hecho y utilizado en dos variantes: 1. Una
semiesfera de PMMA sin base, para pruebas vy caracterizacién de su
comportamiento Optico (Fig. 6.5 c) y 2. Un elemento transductor con superficie
semiesférica de trabajo y con una base en la parte posterior (Fig. 6.5b). La base
tiene como fin, una vez pegadas las fibras dpticas, el mantener éstas de modo fijo
sin que sufran algun tipo de movimiento que pueda causar la separacion de éstas
de la semiesfera y la variacion de la zona de acoplamiento. La base consta de dos
segmentos laterales con una ranura de 3 mm de ancho en el plano central del
elemento.
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Fig. 6.1. a) Esferas de cristal de diferentes tamafios usadas como piezas brutas para la fabricacién del
modelo fisico del elemento transductor b) Esfera cortada (semiesfera). c) Semisfera de cristal rellena de
glicerina montada en soporte de pruebas.
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Fig. 6.3. Colocacion de pieza de trabajo (barra de PMMA) en el torno; (1) Barra de PMMA, (2) Abrazadera
plastica; (3) Torno UNIMAT.
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Fig. 6.4 Proceso de fabricacidon del elemento transductor a base de barra de PMMA. a), b) Devastado de
barra; c) Proceso de limado para dar forma; d) Pieza bruta de PMMA con punta semiesférica semi pulida.
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Fig. 6.5. Diferentes acabados del elemento transductor de PMMA: a) la pieza bruta con punta; b) Elemento
transductor semiesférico (variante con base); c) Elemento transductor (variante sin base).
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Fig. 6.6 Elementos de empaque del transductor: a) Elemento transductor; b) Cubierta con rosca;
c)Carcaza.
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En un sensor practico, estos segmentos laterales entran y se fijan a un tubo
metdlico de acero inoxidable de 10 mm de longitud con rosca M10x1l en su
extremo (Fig. 6.6). Este tubo con rosca permite instalar el elemento transductor
del sensor en cualquier lugar donde sea necesario, donde cuente con un orificio
con la rosca del mismo tipo.

Los elementos transductores fabricados son parte importante para la definicion de los
componentes requeridos para la realizacién de pruebas y caracterizacidon de éstos, a
través de una instalacion experimental para el sensor refractométrico de elemento
semiesférico.

6.3 Descripcion de la instalacion experimental

Los parametros que intervienen en la operacion de un sensor refractométrico de fibras
Opticas con elemento semiesférico son el didmetro del ndcleo de la fibra optica D, la
posicién de las fibras dpticas respecto al eje del sensor L, la apertura numérica de las
fibras Opticas N4, el radio del elemento transductor semiesférico R, el indice de
refraccion del material del elemento transductor semiesférico n;, y el indice de
refraccion del medio externo a ser sensado n,,

Los pardmetros geométricos del sensor pueden ser expresados también en forma
adimensional, relacionando las cantidades al radio del elemento semiesférico R, estos
parametros son: el diametro adimensional del nlcleo de la fibra 6ptica @ vy la distancia
adimensional de la fibra éptica de eje de simetria A (ver Capitulo 3).

En el estudio experimental del sensor, es interesante e importante modificar los
principales parametros para conocer su efecto sobre el funcionamiento y caracteristicas
del sensor, comparar las predicciones tedricas con el comportamiento observado, asi
como utilizar los datos experimentales en la optimizacién del sensor.

Para modificar la posicién de las fibras épticas con respecto al elemento transductor se
requiere tener capacidad de realizar movimientos de cada una de las fibras 6pticas en
tres dimensiones, en un rango al menos mayor a £30 mm, estos movimientos deben
ser precisos y repetibles y con un error minimo en el posicionamiento.

Por otro lado, se requiere de una fuente de luz, para transmitir ésta por una de las
fibras Opticas hasta el elemento transductor y luego acoplar la luz a otra fibra optica
(la receptora) y transmitirla hacia un receptor 6ptico.

También se necesita de un instrumento con el cual se pueda cuantificar la sefal de
salida. Por lo anterior, para el estudio experimental del sensor se requiere de una
instalacion experimental que cuente con un grupo de componentes mecanicos,
componentes Opticos, asi como componentes e instrumentos electronicos. La
instalacion experimental que cuenta con los componentes mencionados y que fue
utilizada en el presente trabajo se muestra en la Fig. 6.7.

En las siguientes subsecciones se describen cada uno de los elementos principales de
la instalacion experimental.
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Fig. 6.7. Instalacion experimental: (1) Computadora para toma de mediciones; (2) Osciloscopio; (3) Generador de sefales; (4) Fuente de poder; (5a, b) Fibras
Opticas transmisora y receptora, respectivamente; (6) LED emisor de infrarrojo; (7) Sistema de posicionamiento de las fibras; (8) Soporte de elemento de
deteccidén; (9) Fotodetector.



6.3.1 Componentes mecanicos

La estructura base de la instalacion experimental es una mesa dptica marca ThorLabs
modelo PBI51505 de 1.0 x 1.0 m? donde se montaron todos los componentes
mecanicos que sirven de soporte a los elementos utilizados, como son, la fuente de luz
(un LED) y el elemento transductor 6ptico del sensor, asi como los elementos para
tener movilidad triaxial en la posicién de las fibras oOpticas y el soporte para un
contenedor para liquidos que tienen el rol de medio externo en las pruebas del sensor.

Los elementos que realizan el movimiento triaxial de las fibras dpticas son dos
unidades de translacibn marca ThorLabs modelo PT3 de una precision de
posicionamiento de 10um. A cada una de estas unidades esta conectado un brazo
metalico, el cual sostiene un tubo de soporte donde se monta la fibra 6ptica (Fig. 6.8).

Con las bases de movimiento triaxial se puede variar la posiciéon de las fibras épticas
en cualquiera de los ejes mostrados en la Fig. 6.8a de forma controlada ya que estas
son graduadas, permitiendo adecuar la altura de los extremos de las dos fibras épticas
de tal manera que queden pegadas a la superficie plana de elemento transductor
optico, modificar a su vez la posicion transversal de los extremos de las fibras dpticas
para colocarlas centradas en la semiesfera (posicién de referencia) y para moverlas a
lo largo del eje X para variar la distancia entre las fibras opticas y el eje del elemento
transductor 6ptico, etc.

Otros elementos mecanicos son soportes para el LED y la fibra déptica transmisora,
estos soportes sirven para que el LED y la fibra se encuentren alineados y dpticamente
acoplados; ademas tienen la funcién de variar la distancia entre el LED vy la faceta de la
fibra dptica, esto para variar la potencia optica de entrada al sensor, con el propdsito
de evitar la saturacion del fotorreceptor por una sefial demasiado fuerte (Fig. 6.9).

Adicionalmente, se ocupa un soporte para colocar los contenedores de liquidos a ser
sensados, para la caracterizacién de la respuesta del sensor a diferentes medios
externos, tales como el agua y el etilenglicol. El soporte consta de una base con una
placa que permite colocar los contenedores y que cuenta con movilidad triaxial (Fig.
6.10) para poder colocar los elementos transductores dentro de los contenedores a la
altura requerida.

Otro soporte es mostrado en la Fig. 6.11, el cual sujeta los elementos transductores
opticos de diferentes formas y tipos. Este soporte cuenta con una placa metalica
rectangular que se encuentra perforada en el centro para colocar los elementos
transductores opticos. Los elementos transductores dpticos a su ves, estdn montados
en placas de acrilico para poderlos sostener en la placa metalica (a través de tornillos)
para mantener el elemento transductor éptico fijo durante las pruebas.

Para los elementos transductores utilizados, se hicieron 3 tipos de bases de acrilico
tomando en cuenta las caracteristicas y necesidades de los elementos. Para el
elemento de vidrio, debido a que es hueco y requiere ser rellenado y, a su vez, que el
medio con el cual se rellenard no tenga afectacién por el aire que cause cambios en
sus caracteristicas, su base o soporte fue disefiado con una ranura centrada con el
elemento de 7 mm de grosor y 80 mm de largo. En este caso, el elemento fue pegado
a esta placa por debajo.
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Fig. 6.8. Sistema mecanico de la instalacién experimental: a) Esquema del elemento transductor con dos
fibras dpticas; b) Vista del sistema mecanico: (1) Bases de movimiento triaxial; (2) Soportes de las fibras
opticas; (3) Tubos de soporte de las fibras dpticas; (4) Fibras opticas
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Fig. 6.9. Acoplamiento de LED y de fibra 6ptica transmisora; (1) LED; (2) fibra transmisora; (3) Soportes.

Fig. 6.10. Soporte con movimiento triaxial para muestras de liquidos: (1) Contenedor de muestras; (2) Base
del contenedor; (3) Soporte para muestras.
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Fig. 6.11. Sistema de soporte de elementos transductores. a) Sistema para elemento transductor de R=5
mm: (1) Soporte de elemento transductor; (2) Elemento transductor de R=5 mm. b) Sistema para elemento
transductor de R=30 mm: (1) Soporte de elemento transductor; (2) Elemento transductor de R=30 mm.
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Adicionalmente la ranura tiene una longitud mayor a la del elemento transductor de tal
manera que los extremos del elemento transductor no sean tocados por la placa de
acrilico evitando de este modo que la placa no produzca ninguna desviacién en las
mediciones de la transmisién en los extremos del elemento transductor.

La base para soportar el transductor 6ptico de los elementos de PMMA, debido a que
estos son de una sola pieza, se les hizo una ranura donde entre el elemento y sea
pegado sélo en los extremos para que, igual que en el caso anterior, la placa no afecte
en las mediciones.

6.3.2 Fuente de luz

Como fuente de radiacidn optica se utilizd un diodo emisor de luz de GaAlAs de la
banda oéptica infrarroja marca Everlight modelo IR333C/HO/L10 de un diametro del
area emisora de 5 mm; el pico de emisidon se encuentra en la longitud de onda A=
940nm. El ancho de haz de este LED a nivel de -3 dB es de 20 = 40° [170].

La alimentacion eléctrica del LED se realiza con una corriente directa variable de forma
de onda triangular de una frecuencia de 100 Hz y corriente eléctrica pico de 14 mA. La
forma de onda triangular de alimentacion del LED permite una facil deteccidon de la
posible saturacién del fotorreceptor. La forma de onda triangular de corriente eléctrica
alterna proviene de un generador de sefales marca Standford Research Systems
modelo DS345. El diagrama del circuito eléctrico de alimentacion del LED se presenta
en la Fig. 6.12.

6.3.3 Fototransductor

El fototransductor empleado es un fotodiodo p-i-n de InGaAs marca Thorlabs modelo
FGA10 [172], el cual tiene su sensibilidad maxima en la banda infrarroja y genera una
fotocorriente en funcidén de la intensidad Optica proveniente de la fibra receptora. El
fotodiodo tiene como ventaja principal una amplia superficie activa, de 23.5 mm?, la
cual permite trabajar con las fibras dpticas de una apertura angular de salida grande.
Con esto, se asegura que toda la radiacion optica que sale de la fibra receptora sea
convertida a la fotocorriente del fototransductor.

El fototransductor puede trabajar en configuracion fotovoltdica como se muestra en la
Fig. 6.13, pero en la presente instalaciéon trabaja con un circuito amplificador de
transimpedancia de alta ganancia basado en un amplificador operacional. La
configuracién particular utilizada en el presente trabajo se muestra en la Fig. 6.14
[171]. El amplificador operacional fue seleccionado en base a las caracteristicas
principales tales como el bajo ruido, alta ganancia, impedancia de entrada alta, vy
niveles bajos de corriente en las entradas del amplificador. En base a estos
requerimientos se eligio y se utilizé el amplificador JFET marca National Semiconductor
modelo LF356N [169]. El fotorreceptor y el amplificador de transimpedancia estan
blindados (colocados dentro de una caja metalica) para reducir la interferencia
electromagnética.
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Fig. 6.13. Diagrama de circuito eléctrico de fotodetector. Configuracion fotovoltaica.
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Fig. 6.14. Diagrama del circuito fotorreceptor eléctrico.
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6.3.4 Fibras oOpticas

Se utilizaron 2 tramos de fibra optica plastica de PMMA marca Shenzhen Dasheng
OptoElectronic Technology Co. Ltd. modelo CD-1000-1. Las especificaciones de esta
fibra 6ptica son mostradas en la Tabla VI.1 [162, 163].

Tabla VI.1 Especificaciones de la fibra éptica marca Shenzhen Dasheng OptoElectronic
Technology Co. Ltd. modelo CD-1000-1.

Fibra 6ptica de PMMA

Diametro del nticleo [mm] 0.98

Diametro de la cubierta [mm] 1.0

Didmetro de revestimiento [mm] 3.0

Apertura numérica, NA 0.5

6.3.5 Osciloscopio

Para los fines de la serie de experimentos a realizarse en la caracterizacién de los
sensores refractométricos, se definid que sbélo se requiere un canal de entrada de
obtencion de datos. Para este fin se utilizd un osciloscopio marca Gould (DSO) modelo
475 de 200MS/sec y 200 MHz digital con dos canales.

Este osciloscopio digital cuenta con funciones para interconexion a través de un puerto
serial, lo que sera utilizado en la presente instalacion experimental.

6.3.6 Procesamiento, almacenamiento y presentacion de los datos

El osciloscopio fue conectado a una computadora PC a través de una interfase RS232 -
puerto serial. Se utilizé un programa realizado en Matlab para enviar datos desde el
osciloscopio a la computadora y otro programa (también en Matlab) para obtener el
valor maximo de la sefal analdgica (la intensidad de la luz de salida del sensor [V])
medida por el osciloscopio y desplegarla en la interfaz de Matlab dando la posibilidad
de que se almacenen los valores obtenidos en un archivo de Excel.

Este programa permite, a diferencia de otros generados con anterioridad, la obtencién
de datos de manera manual o automatica, introduciendo los parametros de entrada
principales como son, en el caso de elegir la opcion manual, la posiciéon en la que se
encuentran las fibras, el nimero de lecturas que se tomaran y promediaran por
muestra y el tiempo entre cada muestra; en el caso de elegir la opcién de obtencién de
datos automaticamente, el programa permite tomar lecturas de muestras desde el
centro o extremos de un elemento transductor y solicita los datos de posicion inicial,
radio del elemento, espaciamiento entre lecturas, nimero de muestras por prueba y
tiempo entre muestras.
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Fig. 6.15. Diagrama de flujo de programa de Matlab RSEM.m.
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Esto permite que el programa sea genérico para cualquiera de las pruebas de la
respuesta de un sensor refractométrico (Anteriormente los programas eran codificados
por proyecto y tenian que ser reeditados cada vez que se cambiaba de experimento).
Adicionalmente se modificd el coédigo de tal modo que permita tomar muestras vy
desplegarlas en la interfaz de Matlab sin tener que guardarlas en un archivo de Excel,
lo cual anteriormente no se podia realizar y con lo que se puede hacer una verificacion
inicial o ajustes preliminares a las pruebas. Las modificaciones realizadas simplificaron
notablemente la toma de muestras asi como la presentacién de los resultados. El
diagrama de flujo del programa RSEM.m es incluido en la Fig. 6.15.

6.4 Metodologia de estudios experimentales

Los estudios experimentales incluyeron la caracterizacién de la forma geométrica de
los elementos transductores Opticos fabricados de diferentes materiales (vidrio vy
PMMA), la caracterizacion de los parametros geométricos y opticos de las fibras opticas
utilizadas, asi como la medicién de la respuesta del sensor - su transmisién en el aire
y en distintos liquidos en funcion de la forma geométrica del elemento transductor
optico - , la posicién de las fibras opticas al respecto del eje de simetria del elemento
transductor, y los parametros geométricos y dpticos de las fibras opticas.

En la realizacion de las pruebas experimentales, para asegurar la obtenciéon de los
resultados correctos y significativos, fueron tomadas las siguientes consideraciones en
el manejo de la instalacién experimental y sus elementos:

a) El equipo fue calibrado en cada prueba antes de iniciar una lectura, esto debido
a que, como se trabaja en el rango de fracciones de milimetro, es facil que por
algun factor ocurra algin movimiento de los elementos del sensor que llegue a
cambiar su posicién y alterar su funcionamiento y caracteristicas. La calibracion
debe considerar la posicién de los brazos metdlicos donde se encuentran
montadas las fibras épticas asi como el ajuste de su posicion inicial sobre el
elemento transductor.

b) La superficie de trabajo del elemento transductor éptico fue limpiado cada vez
gue se cambidé de algun medio externo a otro, esto para asegurar que no se
hayan quedado cantidades residuales de liquidos y otras posibles impurezas en
la superficie de trabajo del elemento.

c) En las pruebas, las fibras oOpticas fueron acopladas al elemento transductor
Optico con ayuda de liquidos de indice refractivo similar (index-matching liquids)
para evitar una refraccién y reflexién excesiva en la interfaz entre fibra dptica -
aire - elemento transductor 6ptico.

Una vez que se acoplaron con algun liquido de indice de refraccidon idéntico hubo
que asegurar nuevamente que el elemento transductor éptico estuviera limpio
por debajo.

d) El elemento transductor fue montado de tal manera que quedé completamente
fijo a la placa de acrilico que se ocupdé como soporte, ya que una ligera
inclinacion, cambia los angulos de incidencia de la luz y altera el funcionamiento
y las caracteristicas del sensor.
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Fig. 6.16. Arreglo para determinacion de distancia dptima entre emisor de luz y fibra dptica transmisora:
(1) LED; (2) faceta de la fibra éptica transmisora; (3) Soportes; (4) Fibra éptica transmisora.
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Fig. 6.18. Ejemplos de efecto de varios errores en la alineacién de las fibras 6pticas con respecto del elemento transductor; en el caso de alineacién no perfecta
de las fibras opticas: (1) Instalacion inicial sin ajustes; (2) Ajuste de los soportes; (3) Posicionamiento erréneo de las fibras opticas transmisora y receptora; (4)
Fibras dpticas reajustadas linealmente; (5) Fibras dpticas e instalacion alineados.



e) La intensidad de la luz proveniente de la fuente y acoplada a la fibra optica de
entrada (fibra optica transmisora) fue monitoreada y controlada para evitar la
saturacion del fotorreceptor. Para poder detectar la saturacion, se utilizd la
forma de onda de alimentaciéon eléctrica triangular del LED y siempre se
observd que la forma de onda de salida del fototransductor fuera triangular
también. Adicionalmente se tiene la posibilidad de realizar un ajuste de nivel de
intensidad de la luz de entrada proporcionada por el LED por medio de seleccion
adecuada de la distancia entre la fuente de luz y la fibra transmisora (Fig.
6.16). El diagrama de este arreglo y la variacién de la intensidad en funcién de
la distancia entre el LED y la faceta de la fibra dptica se muestran en la Fig.
6.17.

Se determind que el valor de voltaje de saturacion del fototransductor es de 11
V, teniendo una sefal triangular de entrada a través del generador de sefiales
de 5Vpp y 100 Hz.

Con la misma sefial de entrada, se definié que a una distancia de 16 mm entre
el LED y la faceta de entrada de la fibra éptica la sefal de salida aun no llega a
la saturacién del fotorreceptor y aun tiene un nivel suficientemente alto para ser
medido sin problemas.

f) Se encontré que es necesario realinear regularmente las placas que sostienen
las fibras oOpticas igual que las bases de las fibras opticas para tener resultados
correctos vya que las fibras, al estar mal alineadas verticalmente producen
efectos distintos por la variacion en la orientacion del haz respecto al elemento
transductor 6ptico.

g) También, se observd que la luz ambiental artificial tiene un efecto negativo
sobre la sefal, causando ruido aditivo. Por lo que fue necesario realizar
experimentos solamente con la luz natural.

La Fig. 6.18 muestra ejemplos de algunos resultados de desviaciones a causa de los
parametros mencionados.

Por otro lado, adicional a las desviaciones mencionadas anteriormente que afectan las
mediciones experimentales de la instalacion podemos aunar también los siguientes
factores que afectan los resultados tedricos contra los resultados experimentales:

h) Primeramente el modelo, como cada modelo matematico, es una aproximacion
de la realidad y en éste no estamos tomando en cuenta el efecto de la difraccion
de la luz cuando la luz sale por la linea de curvatura y no por linea recta. Como
la fibra optica tiene un orificio pequeno al salir la luz del nlcleo por la faceta de
una fibra con cubierta, hay difraccion. Aunque el efecto es relativamente
pequefio, éste puede causar un porcentaje de diferencia entre los resultados
tedrico - experimentales.

i) Por otro lado, se esta considerando en la evaluacién el indice de refraccion
constante, soélo para una longitud de onda fija, pero en la realidad, varia con
respecto de la longitud de onda. Ya que en la instalacion se estan ocupando
LEDs y estos tienen cierto espectro de longitudes de onda de forma practica y
en términos estrictos se deberia tomar cada longitud de onda para realizar la
evaluacion matematica. Es decir que en el modelo se estd evaluando sélo una
longitud de onda monocromatica y experimentalmente es un promedio de éstas.
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j) Tampoco conocemos con precision absoluta los indices de refraccién de los
materiales, son valores obtenidos de los manuales pero no estrictamente del
material fisico. La medicién es muy laboriosa y compleja y las discrepancias no
son tan grandes como para requerir tanta precisiéon. En el mundo real soy muy
bajas las discrepancias aunque también contribuyen, el nivel de coincidencia es
aceptable para nuestro nivel de estudio.

Para propésitos del trabajo, las diferencias no son tan drasticas por lo que podemos
considerar una desviacion practicamente despreciable causada por los factores
mencionados.

En la siguiente seccion se describiran las pruebas utilizando la instalacién experimental
base y sus variantes mencionadas dependiendo del tipo de elemento transductor a ser
caracterizado asi como la metodologia a seguir durante las pruebas.

6.5 Experimentos de <caracterizacion de los sensores
refractométricos

6.5.1 Introduccion

En esta subseccidon se describen los experimentos llevados a cabo para la
caracterizacién de la respuesta de las muestras de los sensores refractométricos. Los
datos de estos experimentos fueron utilizados en la comparaciéon de las predicciones
teoricas con el comportamiento observado en la practica, asi como para la optimizacion
del sensor.

6.5.2 Caracterizacion de los elementos transductores 6pticos

Fueron utilizados dos tipos diferentes de elementos transductores épticos. El primero,
fue un elemento semiesférico a gran escala (R=30 mm) de vidrio, esto con el propdsito
de un manejo mas preciso posible de los elementos mecanicos de la instalacion ya que
en este caso se manejan distancias y desplazamientos mas grandes, lo que permitio la
instalacion de los elementos y experimentacion en una forma mas sencilla. También,
esto permitio la identificacion mas facil de las fuentes de posible error en mediciones
para considerarlas dentro de la metodologia experimental, para posteriormente ser
aplicadas durante las pruebas y experimentacion de los elementos transductores
opticos de menor escala o miniatura.

En particular, fueron realizados ajustes a la instalacion como alineacion de los
soportes, ajuste de las bases de las fibras, realineacion de las fibras en base a los ejes
Xy Y como se muestran en la Fig. 6.19.

Una vez verificada y ajustada la instalacion, se realizaron las mediciones.

El segundo tipo de elemento transductor éptico fue un elemento semiesférico a una de

pequefia escala (R=5mm) hecho de PMMA. De esta variante se utilizaron 2 tipos
distintos: a) Elemento transductor de semiesfera sin base (Fig. 6.5¢c) y b) Elemento
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transductor de semiesfera con base (segmentos laterales) como se muestra en la Fig.

6.5b.

6.5.2.1. Caracterizacion de elemento transductor 6ptico de 30 mm de

radio (elemento A)

Objetivo: Realizar mediciones del sensor en aire y comparacién con los
resultados tedricos del modelado matematico, para hacer ajustes en la
instalacion, la familiarizacidon con el procedimiento a seguir durante la realizacién
de pruebas y la definicién de los factores que afectan a las mediciones.

Desarrollo experimental:

1.

Se instalé una semiesfera hueca de 30 mm de didmetro y grosor de 1.2 mm
de vidrio de borosilicato en una placa de acrilico, pegando la semiesfera por
debajo de la placa y dejando una ranura en medio de la semiesfera como se
muestra en la Fig. 6.19, esto con el fin de poder tener mediciones de la
intensidad recibida por el fototransductor a todo lo largo de la semiesfera.

Debido a que la semiesfera utilizada es una pieza de vidrio de borosilicato
cuyo indice de refraccion es de (n = 1.474 a . = 589.3 nm [167]), la
semiesfera es rellenada con glicerina, cuyo indice de refraccion (n = 1.4722
a 2 = 589.3 nm [168]) es cercano al indice de la pieza, por lo que se
considera como un elemento con el mismo indice de refraccién (n=1.473).

Con las fibras épticas transmisora y receptora utilizadas, con los parametros
mencionados en la subseccion 6.3.4, y el elemento semiesférico, los
parametros dimensionales y adimensionales de los elementos a ser
considerados durante las pruebas son los listados en la Tabla VI.2.

Tabla VI.2. Principales parametros de los elementos del sensor refractométrico.

Parametro Valor
Radio de semiesfera R 30 [mm]
Diametro de las fibras D 0.980 [mm]
Apertura numérica N4 0.5

Indice de refraccion del elemento 1.491
transductor npy..

Indice de refraccion del aire n,,, 1.33

Diametro adimensional @ 0.03267
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4. Se realizaron ajustes en la instalacién en base a lo descrito en la seccion de
metodologia, asi como los siguientes ajustes adicionales:

e Con ayuda de regletas milimétricas y Vernier se realinearon las fibras
oOpticas con respecto a los ejes X y Y de la semiesfera como se muestran
en la Fig. 6.19. Se ajustaron las fibras dpticas a una distancia inicial
simétrica de 8 mm con respecto al centro del elemento, esto debido a la
estructura de los soportes de las fibras, lo cual, fue considerado como
valido, ya que la zona de interés es a partir de 4=0.6, que para el
presente experimento corresponde a valores a partir de 18 mm de
separacion del eje central de la fibra al centro del transductor. A partir
de este punto se comenzaron a desplazar simétricamente las fibras hacia
los extremos de la esfera.

5. Se tomaron mediciones de la intensidad recibida variando la distancia de las
fibras con una resolucién de 0.1 mm y con una sefial de entrada triangular de
5Vpp a 100Hz.

6. La grafica experimental de la Fig. 6.20 muestra los valores promedio de 7
mediciones experimentales para verificar la repetibilidad del comportamiento
del sensor. Como se menciond, la variante en este experimento es el cambio
de posicion de las fibras receptora y transmisora L simétricamente, que a su
vez nos permite obtener el valor de la distancia adimensional A.

7. Con los valores mencionados para los elementos del sensor se evalud
tedricamente el comportamiento del sensor al realizar el mismo barrido de la
distancia adimensional 4 y se compardé contra los resultados finales
experimentales. Los resultados tedricos y experimentales son mostrados en la
Fig. 6.21. En esta grafica se muestran los valores de transmision relativa, T*
en ambos casos. Las desviaciones pueden son minimas y pueden ser
atribuibles a las posibles fuentes de desviacion mencionadas en la seccion 6.4.
AUn asi éstas son aceptables para los fines del presente trabajo.

En la presente aplicacién, sélo se utilizara la segunda zona de acoplamiento, pero
para fines de analisis y caracterizacion inicial, se continuo el barrido de las fibras
Opticas hasta llegar a los extremos del elemento transductor y ver las demas
zonas de acoplamiento (ver capitulo 5).

Resultados del experimento:

Con los resultados obtenidos después de la calibracidon y ajuste de la instalacién
experimental se obtuvieron los perfiles de transmisidon absoluta T y relativa T* de
la medicion del cambio de interfaz PMMA - aire similares a los observados
tedricamente, donde se pueden distinguir las zonas de acoplamiento de las fibras
opticas con el elemento transductor Optico, mostrando que tiene una buena
respuesta en la zona de acoplamiento de interés para la aplicacion deseada.
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b)

Fig. 6.19. Diagrama de elemento transductor montado en una base. a) Vista superior, b) Vista general en
3D: (1) Elemento transductor; (2) Ranura en placa de soporte; (3) placa de soporte.
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6.5.2.2. Maedicion de tolerancia transversal en un sensor de semiesfera de
30 mm de radio.

Objetivo: Evaluar el efecto que presenta la alineacidon de las fibras en el eje
transversal Y de la semiesfera.

Descripcion del Experimento:

1. En esta prueba se utilizéd la configuracidn de la instalacion usada en el
experimento anterior, se dejaron ambas fibras en la posicion de distancia
adimensional A=0.726, ya que en esta zona se encontrd tedricamente que se
puede sensar la presencia o ausencia de los medios externos con indices de
refraccion n, del agua destilada y del etilenglicol (y liquidos con indice de
refraccion n, en el rango entre éstos) comparado con la presencia de gas, como
puede ser el aire.

2. Debido a la estructura de soporte de acrilico con que cuenta este transductor,
el cual tiene una ranura de 7 mm de ancho como se muestra en la Fig. 6.22, y
por otro lado, considerando que el recubrimiento de la fibra es de 3 mm de
didmetro, el rango de movimiento transversal t que se puede analizar fue de 4
mm. La fibra receptora se colocd pegada a la pared de dicha ranura (t=0) y se
hizo un barrido con la fibra a lo largo de la ranura para determinar el efecto de
una desalineacion de las fibras. Se tomd el promedio de 7 mediciones para la
evaluacion del comportamiento del desplazamiento transversal. Los resultados se
muestran en la Fig. 6.23.

Resultados del experimento:

Los resultados observados mostraron un error en el desplazamiento de 7.5% lo
cual se atribuye a varios factores como son la precision de las mediciones debido
a las escalas que se estan manejando (décimas de mm), una desviacién del
angulo de incidencia de la luz transmitida o recibida debido a la deformacién o
mal terminado de alguna de las fibras dpticas asi como el desacoplamiento de las
fibras y el elemento debido a que no son del mismo material pero es permisible
para fines de conocimiento de la instalacidon y calibracién de la misma.

Adicionalmente, si consideramos un decremento del 10% en la intensidad de la
transmisién relativa 7* del sensor refractométrico, esto permite tener una
desviacion en el desplazamiento de las fibras de = 0.3 [mm] y aun asi tener una
buena referencia del valor de intensidad méaximo [V] observado en el sensor a
una distancia adimensional 4=0.726.
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Fig. 6.22. Diagrama de prueba de efecto de desplazaiento transversal de la fibra dptica receptora: a) Vista
superior, b) Vista general en 3D. (1) Fibra optica receptora; (2) Fibra dptica transmisora; (3) Elemento
transductor; (4) Ranura sobre placa de soporte; (5) Placa de soporte.
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6.5.2.3. Caracterizacion de elemento transductor semiesférico de 5 mm
de radio (elemento B).

Objetivo: Realizar mediciones del sensor en aire para la caracterizacién del
elemento transductor base para la fabricacién de sensores miniatura.

Desarrollo experimental:

Se modificd la instalacion experimental usada en la subseccion anterior a la
configuracion mostrada en la Fig. 6.8, donde se modificaron los soportes de las
fibras 6pticas para poder posicionarlas con la menor distancia posible entre el
centro del nucleo de cada fibra y el centro del elemento de semiesfera. En este
caso, la distancia lograda fue de 2 mm debido a que la fibra en total tiene 1.5 mm
de radio considerando del centro al revestimiento de la fibra dptica y 0.5 mm
adicionales por el grosor del tubo de soporte de las fibras como se observa en la
Fig. 6.24.

. Se montd un elemento semiesférico de 5 mm de PMMA sin base en una placa de
acrilico como en los experimentos anteriores con la diferencia de que en este
caso, la ranura de la placa es de 10 mm de ancho, permitiendo que el elemento
sblo sea pegado en los extremos para asi poder realizar las mediciones sobre toda
la superficie de la semiesfera y, como en el caso del soporte del elemento A,
también en este caso la longitud de la ranura es mayor al didmetro del elemento
transductor, en este caso de 12 mm de longitud, con el fin de evitar afectacion en
las mediciones por interferencia de la placa de soporte.

Las fibras dpticas transmisora y receptora descritas en la secciéon 6.3.4 fueron
puestas en la instalacién y acopladas al elemento transductor con una gota de
agua destilada para evitar que haya perdidas por la interfaz fibra-aire-elemento
transductor.

. Se realizd la alineacion de los soportes en los tres ejes con ayuda de un medidor
de nivel. Debido a las dimensiones del elemento y de las fibras, para evitar
errores de posicionamiento por error visual al colocarlas al centro de la
semiesfera, se optd por iniciar en los extremos de la esfera, donde, con ayuda de
unos lentes de alta graduacion se colocaron las fibras en los extremos del
elemento con mayor facilidad ya que al tener los extremos de las fibras sin
revestimiento, se conoce que estas tienen un radio de 0.49 mm y que se pueden
colocar para comenzar las mediciones fuera del elemento o considerando el radio
de las fibras dpticas dentro del elemento.

. Para la alineacion de las fibras en el eje transversal se realizo a través de regletas
milimétricas y Vernier.

Se realizd el experimento tomando el promedio de 7 mediciones del
desplazamiento de las fibras para encontrar las distancias a las cuales se
encuentran los puntos de acoplamiento en esta configuracién. Los resultados se
muestran en la Fig. 6.25
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Fig. 6.24. Detalles del arreglo experimental: a) Esquema del arreglo; b) Fotografia del mismo arreglo. (1)
tubos de soporte de fibras opticas; (2) Extremo de fibra dptica receptora; (3) Soportes de las fibras dpticas;
(4) Elemento transductor; (5) Extremo de fibra éptica transmisora; (6) Placa de soporte ranurada.
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7.En la Fig. 6.26 se muestra la comparaciéon de la Transmision relativa tedrica y
experimental 7* de esta configuracién.

8. Los parametros dimensionales y adimensionales principales de este sensor se
muestran en tabla VI.3.

Tabla VI.3. Principales parametros de los elementos del sensor refractométrico.

Parametro Valor
Radio de semiesfera R 5 [mm]
Diametro de las fibras D 0.980 [mm]
Apertura numérica N4 0.5

Indice de refraccidn del elemento transductor npyu. 1.491

Indice de refraccion del aire n,,, 1.33

Diametro adimensional @ 0.796

Resultados del experimento:

En este experimento se encontré una mayor variacion en la segunda zona de
acoplamiento a la distancia adimensional 4=0.7, la cual se puede considerar
permisible considerando los valores tedricos detectados (ver capitulo 5). En este
caso solo se detectaron dos zonas de acoplamiento lo cual se debe a las
dimensiones de nuestro elemento transductor, que, comparado con el elemento
A, donde la fibra es aproximadamente 30 veces menor al radio del elemento
mientras que en este caso so6lo es 5 veces menor, aln asi se sigue conservando la
posicion de la segunda zona de acoplamiento.
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6.5.2.4. Medicion de tolerancia transversal en un sensor de semiesfera de
5 mm de radio.

Objetivo: Evaluar el efecto que presenta la alineacidon de las fibras en el eje
transversal Y de la semiesfera variando la posicién transversal de la fibra dptica
receptora.

Descripcion del Experimento:

1. En esta prueba se utilizéd la configuracidn de la instalacion usada en el
experimento anterior, se dejaron ambas fibras en la posicion de distancia
adimensional A4=0.7, que fue el punto donde en el experimento anterior se
detectdé el primer punto de acoplamiento aproximado a los resultados de los
analisis tedricos. Se escogio la fibra optica transversal para ser movida en el eje
transversal de la semiesfera (eje Y).

La estructura usada es diferente a la utilizada en el caso del sensor de 30 mm de
diametro, ya que aqui el elemento transductor estd pegado en los extremos a la
placa de acrilico como se muestra en la figura 6.24 en lugar de sélo tener una
ranura sobre la estructura, por lo que en este caso es permisible barrer todo el
didmetro del elemento.

2. Se hizo el barrido moviendo la fibra éptica receptora, considerando como
distancia transversal 0 la posicion en la cual el centro del nlcleo de la fibra optica
receptora estaba colocada en el extremo del elemento transductor como se
muestra en los diagramas de la Fig. 6.27.

3. En la figura 6.28 se muestra el resultado experimental del promedio de 7
mediciones, el error y el margen de movimiento si se considera una tolerancia de
10%.

Resultados del experimento:

En este caso se obtuvo que una desviacion de la posicion de la fibra en el eje
transversal a la circunferencia puede causar un error del 4% aunque este error
aun permite estar dentro de la tolerancia de 10% con respecto al valor maximo
de la transmisidn relativa, 7* Con dicho valor aun se puede asegurar que se tiene
una transmision permisible para la deteccion del aire o gas en el sensor
refractométrico.
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Fig. 6.27. Diagrama del arreglo para el estudio del efecto de desplazamiento transversal de una de las fibras
Opticas. (1) Fibra optica transmisora; (2) fibra optica receptora; (3) Elemento transductor; (4) Ranura en
placa de soporte; (5) Placa de soporte.
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6.5.2.5. Medicion de tolerancia al mover ambas fibras transversalmente.

Objetivo: Evaluar el efecto que presenta la alineacion de las fibras en el eje
transversal Y de la semiesfera.

Descripcion del Experimento:

1. En esta prueba se utilizd la configuracion de la instalacion usada en el
experimento anterior.

2. La variante de este experimento es el posicionamiento de ambas fibras. Se
dejaron a una distancia adimensional en el eje X con respecto al centro de la
semiesfera de A=0.7 y se recorrieron a un extremo de la semiesfera como se
muestra en la figura 6.29.

3. Los resultados de la transmision absoluta 7, debido del barrido de ambas
fibras se muestra en la Fig. 6.30.

Resultados del experimento:

Se verificd en la prueba que el desplazamiento de ambas fibras con respecto al
eje central del elemento transductor nos produce una disminucién del valor
maximo de transmisidn relativa esperada. En caso de aplicar el criterio de tener
una tolerancia de £ 10% del maximo valor esperado en la transmisién relativa 7*
a la distancia adimensional 4=0.7 obtenido, es aceptable en la fabricacién del
sensor y se observé que esto corresponde a un corrimiento de £0.3 mm con
respecto al centro de la circunferencia del elemento transductor, lo que equivale a
un error permisible de desplazamiento de 6%.

6.5.2.6. Medicion de respuesta del sensor en diferentes medios.

Objetivo: Evaluar el comportamiento del sensor al estar sumergido en diferentes
medios, para los fines del presente trabajo.

Descripcion del Experimento:

1. Como se menciond anteriormente, los medios analizados en el presente
experimento fueron el agua destilada y el etilenglicol.

2. En esta prueba se utilizd la configuracion de la instalacion usada en el

experimento anterior, con la variante de que fue ocupado un soporte para
muestras y un contenedor para la muestra a ser sensada.
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Fig. 6.29. Diagrama del arreglo para el estudio de efecto de desplazamiento transversal de ambas fibras
oOpticas: (1) Fibra éptica transmisora; (2) Fibra dptica receptora; (3) Elemento transductor; (4) Ranura en
placa de soporte; (5) Placa de soporte.
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3. Se realizd6 un barrido con las fibras desde los extremos del elemento
transductor hasta 2.5 mm de distancia del centro del elemento sobre el eje X.

4. Primero se realizd el barrido sumergiendo el elemento transductor en agua
destilada, posteriormente se limpié el elemento y se sumergié en etilenglicol
puro. Se tomaron 7 muestras de cada uno de los experimentos mencionados.

Los resultados de ambos experimentos se muestran en la Fig. 6.31 donde
también, para fines comparativos se tienen los resultados de la caracterizacion
del sensor en el aire.

Resultados del experimento:

Los resultados fueron consistentes con la teoria (ver capitulo 5) ya que, a medida
qgue el indice de refaccion del medio externo »n, aumenta, las zonas de
acoplamiento se van recorriendo y para los dos liquidos utilizados, el agua
destilada y etilenglicol, no tienen respuesta tedrica cercana a 4 = 0.7, con lo que
se confirma que esta distancia adimensional es la ideal para fijar las fibras épticas
en el elemento transductor en la fabricacion de un sensor refractométrico para la
deteccion de la interfaz aire - gas o aire - MMH.

6.5.2.7. Caracterizacion de elemento transductor semiesférico de 5 mm
de radio (elemento B) con base en aire.

Objetivo: Realizar mediciones del sensor en aire para la caracterizacion del
elemento transductor con la variante de contar con una base, es decir, teniendo el
elemento transductor segmentos laterales, el cual sera utilizado para la
fabricacion de elementos detectores independientes, esto con el fin de verificar su
comportamiento con respecto al elemento sin base.

Desarrollo experimental:

1. Se realizd todo el proceso que se llevé a cabo en el experimento 6.5.2.3. con
la variante de la utilizacion del elemento transductor con base en aire.

2. El elemento fue montando en una placa de soporte sin ser fijado a ésta,
entrando a presién en una ranura circular, con el fin de verificar las
condiciones necesarias para la utilizaciéon de la instalacion para la fabricacion
de sensores individuales.

3. Como en los experimentos anteriores, se consideré6 un promedio de 7
muestras para la evaluacion de la respuesta del sensor.
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4. Se varid la distancia entre las fibras al igual que en el experimento con el
elemento B sin base. Los resultados de este experimento se muestran en la
Fig. 6.32. Para fines de comparacion, se incluyen los resultados del elemento
B sin base.

5. En la Fig. 6.33 se muestra la comparacién de la Transmision relativa tedrica
y experimental T* de esta configuracidn con los parametros principales
mencionados en la tabla VI.3.

Resultados del experimento:

En este experimento se encontrd que aunque el elemento transductor cuenta con
segmentos laterales, no existe afectacién en la zona de acoplamiento de interés,
siendo mas cercano el resultado experimental al tedrico que en el caso del
elemento transductor sin base. En los resultados obtenidos se observé una
desviacion en la tercera zona de acoplamiento, pero esta no es de interés para el
presente trabajo.

6.6 Comparativo teodrico - experimental de la caracterizacion de
los sensores.

Con los valores experimentales de la caracterizaciéon de los dos tipos de elementos
transductores, el tipo A de 30 mm de radio y el B de 5 mm de radio, y los parametros
principales de los elementos del sensor como son la apertura numérica N4, el
diametro de las fibras opticas D, el indice de refraccion del elemento transductor », y
del elemento y del medio externo n,, se realizd una comparacién con la simulacién
matematica del comportamiento del sensor utilizando los mismos parametros, los
cuales, para el elemento A son los mostrados en la Tabla VI.4. y para el elemento B
son mostrados en la Tabla VI.5.

Tabla VI.4. Parametros de entrada principales para simulacién teorica del
comportamiento del elemento transductor A.

Parametros
Ecuacidn de elemento transductor X2+ y’+ z°-1 =0
Apertura numérica de las fibras, N4 0.5
Didmetro adimensional de las fibras, D 0.03267

Rango de variacién de distancia adimensional, A4 | 0.6 — 0.98

Indice de refraccion de sensor, n 1.474
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Tabla VI.5. Parametros de entrada principales para simulacién teorica del
comportamiento del elemento transductor B.

Parametros
Ecuacién de elemento transductor X2+ y?+ 22-1 =0
Apertura numérica de las fibras, N4 0.5
Diametro adimensional de las fibras, D 0.196

Rango de variacién de distancia adimensional, 4 | 0.6 - 0.98

Indice de refraccion de sensor, n 1.491

6.6.1 Comparativo teodrico - practico de elemento transductor 6ptico de 30
mm de radio (elemento A)

En este caso se realizd la evaluacion sélo para el caso de que el medio externo es aire,
que fue la referencia tomada experimentalmente para los ajustes de la instalaciéon y
caracterizacién del sensor como referencia. Se realizd una revisidén de las zonas de
acoplamiento tedricas del sensor a través de la simulacion matematica, las cuales son
mostradas en la Tabla IV.6.

Tabla VI.6. Zonas de acoplamiento tedricas con respecto a la distancia adimensional A.

Zona de Distancia
transmision | adimensional,
A.
2 0.72
3 0.86
4 0.93

En la tabla VI.7 se listan los valores que se obtuvieron de modo experimental de las
zonas de acoplamiento mostradas en las Figs. 6.19 y 6.20 y, considerando dichos
resultados contra los valores tedricos, se calcularon los errores relativos de las
posiciones de las zonas de acoplamiento basados en la repetibilidad del experimento
con la instalacién ya calibrada y sin variar ningdn parametro de la instalacion,
solamente el movimiento de las fibras en el eje X.
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Tabla VI.7. Zonas de transmisidon experimentales y su comparacion con los valores

tedricos como resultado de la repetibilidad del experimento.

Zona de
transmision

Distancia
adimensional
teodrica, A,

Distancia
adimensional
experimental
promedio, A,

Error relativo
promedio[%]

2 0.72 0.713 -0.972
3 0.86 0.847 -1.512
4 0.93 0.91 -2.151

Con los resultados obtenidos en el punto de interés para la construccién de los
sensores refractométricos de elemento semiesférico que es la segunda zona de
acoplamiento tedrica, encontramos que se tiene un error en la repeticion de las
mediciones menor a 1% con lo que aseguramos una repetibilidad de las mediciones
dentro de un rango permisible.

6.6.2 Comparativo tedrico - practico de elemento transductor optico de 5 mm
de radio (elemento B)

En la evaluacion tedrica, debido a las proporciones del radio de la fibra Optica
comparado con el radio del elemento transductor, a partir de una distancia
adimensional A=0.92, ya no da resultados fiables, puesto que parte de la fibra ya no la
considera por estar fuera de la circunferencia del elemento transductor. En la Tabla
VI.8 se muestran los valores de las zonas de acoplamiento teoricas asi como los
resultados experimentales y el error relativo calculado.

Tabla VI.8. Zonas de transmision experimentales y su comparacion con los valores
tedricos como resultado de la repetibilidad del experimento.

Error relativo
promedio[%]

Distancia
adimensional
experimental
promedio, A,

Distancia
adimensional
teodrica, A,

Zona de
transmision

2 0.72 0.7 -2.77

3 0.9 0.9 0

El error promedio obtenido es de aproximadamente 3%, lo que permite considerar que
el elemento transductor va a ser Gtil para la medicién de la interfaz de dos medios, ya
que las mediciones en este caso son consideradas de tipo discreto y, teniendo en
cuenta que las tolerancias cominmente usadas en la fabricacién de elementos son de
10% de error, se puede considerar dentro de margenes aceptables.
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En parte el error detectado puede ser atribuido a la escala de manejo de las
distancias, ya que en los experimentos con el elemento B se manejaron variaciones de
0.05 mm, que es el 1% de variacion entre mediciones, siendo que en los experimentos
realizados con el elemento A se manejaron variaciones de 1 mm (0.03%) debido al
tamafio del elemento transductor.

De los analisis anteriores podemos considerar que es factible la fabricacion de sensores
con elemento transductor de 5 mm de radio para la deteccion de la interfaz entre un
gas y un liquido con indice de refraccion n, >1.33.

6.7 Fabricacion de sensores refractométricos con elemento
transductor semiesférico de metacrilato (PMMA) de 5 mm
de radio.

Para las aplicaciones propuestas de medicidon de interfaz entre un liquido y un gas en
un tanque de propelente y la deteccidon de presencia de burbujas de presurizante en
las tuberias del subsistema de propulsidon que se analizaran en el siguiente capitulo, se
fabricaron elementos transductores refractométricos por medio de elementos
transductores semiesféricos con base, de 5 mm de radio, como la que se observa en la
Fig. 6.5b.

Consideraciones generales para la fabricacion:

La metodologia utilizada para la determinacién de la posicién donde se fijaron las fibras
opticas en el elemento transductor es la misma que la utilizada en los experimentos de
caracterizacion de los sensores, asi como la instalacion utilizada con la variante de que
el elemento transductor no es fijado a la placa de soporte, sino que sélo es colocado a
presion para la determinacion adecuada de la posicion en la cual seran fijadas las
fibras épticas al elemento transductor.

Descripcion del proceso de fabricacion:

1. En este caso el elemento transductor semiesférico fue fabricado haciendo en una
barra de PMMA una ranura en su eje central de 3 mm de ancho hasta dejar la punta
semiesférica de 5 mm como se muestra en el esquema de la Fig. 6.34.

2. Se prepararon 2 fibras plasticas de PMMA, modelo CD-1000-1 de la compafia
Shenzhen Dasheng OptoElectronic Technology Co. Ltd, de 1 metro de longitud
preparando perfectamente las caras de las fibras para ser acopladas directamente al
elemento transductor, se cortaron y se limaron hasta ver las facetas completamente
lisas en el microscopio.
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Fig. 6.34. Esquema de la estructura de elemento transductor para fabricacion de sensor refractométrico.
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Fig. 6.35. Sensores refractométricos con elemento transductor semiesférico de 5 mm de radio de metacrilato
y fibras dpticas del mismo material con apertura numérica NA de 0.5 y didmetro del nucleo de 0.98 mm.
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3. Posteriormente se montod el elemento transductor en una base de acrilico preparada
para este fin, se montaron las fibras en los soportes de la instalacidon de pruebas y se
caracterizd el sensor en el aire variando la posicidon de las fibras desde la distancia
adimensional de A4=0.65 hasta 4=0.75.

4. Una vez que se encontrd el valor maximo de intensidad alcanzado, se hizo un
barrido discreto transversal en el rango de £10% que fue definido en la caracterizacion
de éste elemento, para confirmar que la fibras estaban alineadas perfectamente en el
eje transversal a la ranura del elemento.

5. Una vez definido el punto de maxima transmisién en la segunda zona de
acoplamiento, se procedié a fijar las fibras dpticas al elemento transductor por medio
de pegamento para piezas acrilicas AD-CRYL extra (adhesivo tipo cemento - solvente
de acrilico).

6. Ya que las facetas de las fibras quedaron fijas al elemento transductor se rellend la
ranura con silicon transparente para fijar las fibras completamente a las paredes de la
base del elemento. Las piezas finales se muestran en la Fig. 6.35.

Cada uno de los sensores finales fue caracterizado en base a la medicidon de los
siguientes parametros:

a) Transmision absoluta en el aire T,

b) Transmision absoluta en el agua 7T,

¢) Transmisidn absoluta en el aire con residuos de agua T,
d) Transmisién absoluta en el etilenglicol Tc..0.

e) Transmision absoluta en el aire con residuos de agua T,i.. c:ro:

Los resultados son mostrados en la Tabla VI.9. En las Tablas VI.10a, VI.10b, VI.10c y
VI.10d se muestran los anadlisis de los datos tanto de los valores de transmision
absoluta T como de los valores de transmisién relativa 7* para cada uno de los casos
mencionados en los incisos anteriores.

Como se puede observar en la Tabla VI.9, se obtuvieron variaciones en las distancias
adimensionales A lo cual es debido a desviaciones en la fabricacién de los elementos
transductores, ya que se estan realizando de modo sistematico y tratando de evitar
cualquier desviacién en la fabricacién, midiendo todo a través del Vernier, existe la
posibilidad de que se haya generado alguna desviacion pequefia en las paredes
internas del elemento las cuales son dificiles de cuantificar, ya que esta entre las
paredes laterales con una separacion de sélo 3mm. Aldn asi, con respecto al valor
tedrico de A, el error relativo obtenido con el promedio de las mediciones de los
sensores fue de 0.48%.

Adicionalmente, esto también puede causar desviaciones en las transmisiones
absolutas 7 obtenidas. Aun asi, las diferencias entre los valores obtenidos nos permiten
realizar una discriminacion adecuada entre agua - gas - etilenglicol como se muestra
en las Tablas VI.10, aun considerando el caso en que los sensores hayan sido
sumergidos y sacados del medio sin ser limpiados, que es el caso de los datos que se
denominaron como medidos con pelicula de agua o etilenglicol.
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De los resultados obtenidos se puede observar que aun con una pelicula de liquido
sobre el sensor, la diferencia mas pequera registrada en las mediciones fue de 47.9%
entre la medicion de la respuesta del sensor en el aire y su respuesta después de
haber sido sacado del liquido. Por lo anterior se puede considerar que aunque un
sensor tenga una menor transmision absoluta 7, se puede determinar adecuadamente
la presencia de cambio de medio aire — liquido en el rango de los indices de refraccion
del medio externo n. que comprenden el analisis presente que van desde n.=1.33
hasta n.=1.433.

Tabla VI.9. Datos de caracterizacion de los sensores fabricados.

Sensor A Tyive [V] Tooua V] | Tyeticuta agua [V] | Tesitengticor [V1 T peticuta critengticot [V]

1 0.713 6.1033 0.0352 |1.3307 0.021 0.4557
2 0.709 6.7997 0.0716 | 3.5426 0.022 1.9163
3 0.716 6.6662 0.0259 | 2.4734 0.0217 1.3243
4 0.721 7.4632 0.0344 | 2.2643 0.0319 1.4443
5 0.717 5.3776 0.0323 |1.2344 0.0223 1.5436
u 0.7152 6.482 0.0399 |2.169 0.0238 1.337

o 0.0045 0.784 0.0182 [ 0.944 0.0046 0.540

Tabla VI.10a. Caracterizacion y anadlisis de datos de interfaz aire - agua.

Diferencia Porcentaje de
Sensor Taire [V1] Togua [V | T* sive 1S entre medios |diferencia [%]
1 6.1033 | 0.0352|1.0000 [0.0058 6.0681 99.4235
2 6.7997 |0.0716[1.0000 [0.0105 6.7281 98.9468
3 6.6662 |0.0259 | 1.0000 |[0.0039 6.6403 99.6115
4 7.4632 |0.0344 [1.0000 | 0.0046 7.4289 99.5394
5 5.3776 10.0323]1.0000 [ 0.0060 5.3452 99.3989
u 6.4820 |0.0399 | 1.0000 |[0.0062 6.4421 99.3840
o 0.7844 10.0181 | 0.0000 [ 0.0026 0.7807 0.2592

Tabla VI.10b. Caracterizacion y analisis de datos de interfaz aire — pelicula de agua.

Tpoticuta  agua Diferencia Porcentaje de
Sensor Toire [V] i T2 o I methe entre medios | diferencia [%]
1 6.1033 1.3307 1.0000 |0.2180 4.7726 78.1969
2 6.7997 |3.5426 1.0000 |0.5210 3.2571 47.9012
3 6.6662 |2.4734 1.0000 |0.3710 4.1928 62.8959
4 7.4632 |2.2643 1.0000 |0.3034 5.1990 69.6608
5 5.3776 1.2344 1.0000 |0.2295 4.1432 77.0462
7 6.4820 |2.1691 1.0000 |0.3346 4.3129 67.1402
o 0.7844 10.9440 0.0000 |0.1240 0.7339 12.3985
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Tabla VI.10c. Caracterizacidn y analisis de datos de interfaz aire - etilenglicol.

Diferencia Porcentaje de

Sensor Toire [V] Tesitengticot (VI | T* aire T* sitengiicol entre medios | diferencia [%]

1 6.1033 0.0210 1.0000 0.0034 6.0824 99.6567

2 6.7997 0.0220 1.0000 0.0032 6.7777 99.6765

3 6.6662 0.0217 1.0000 0.0033 6.6445 99.6746

4 7.4632 0.0319 1.0000 0.0043 7.4313 99.5726

5 5.3776 0.0223 1.0000 0.0042 5.3552 99.5845

H 6.4820 0.0238 1.0000 0.0037 6.4582 99.6330

o 0.7844 0.0046 0.0000 0.0005 0.7813 0.0505

Tabla VI.10d. Caracterizacién y analisis de datos de interfaz aire - pelicula de
etilenglicol.
Tpeh’cula
etilenalicol T* pelicula | Diferencia  entre | Porcentaje de

Sensor | T.ie[V] [V] T* zire | etilenglicol medios diferencia [%]
1 6.1033 0.4557 1.0000 | 0.0743 5.6743 92.5658
2 6.7997 1.9163 1.0000 | 0.2741 5.0737 72.5853
3 6.6662 1.3243 1.0000 | 0.2018 5.2374 79.8180
4 7.4632 1.4443 1.0000 | 0.1940 6.0000 80.5987
5 5.3776 1.5436 1.0000 | 0.3007 3.5889 69.9254
U 6.4820 1.3368 1.0000 | 0.2072 5.1149 79.0987
o 0.7844 0.5400 0.0000 | 0.0881 0.9276 8.8134

Por otro lado, para el caso en el que el sensor estuvo completamente sumergido en el
medio externo, el peor caso de diferencia de la transmisidn absoluta entre el aire y el
medio externo fue de 99.38% (para el caso del agua destilada) por lo que podemos
considerar que si tenemos como peor caso esta diferencia y para el caso de la pelicula
de liquido sobre sensor el rango de 92.6% a 47.2% tomando en cuenta el mejor y
peor caso detectado en ambos medios (mejor en etilenglicol y peor en agua), podemos
definir una region de deteccion de cambio de medio de gas a liquido.

Si consideramos que la transmision absoluta T caracterizada de cada uno de los
sensores en el aire tiene una o= 0.78, mientras que para la caracterizacion de los
sensores en etilenglicol y en agua son de  oetifengiico= 0.0046 y oy9u,= 0.018, se puede
definir que, del valor caracterizado del sensor a utilizarse en mediciones de medios
externos distintos a un gas (en este caso, aire) se puede definir que considerando una
tolerancia del 2% como peor caso en la desviacion de las mediciones, es posible
discriminar adecuadamente la presencia del medio externo ya que se estd tomando
tanto la desviacion estandar de las mediciones como el porcentaje de diferencia entre
los medios dentro de este rango de aceptacion de los resultados, mientras que para la
deteccién de sélo gas, se puede considerar como valida una tolerancia que permita
determinar que no se trata de la presencia del medio externo liquido, sino que se trata
de una pelicula de éste medio sobre el sensor, lo cual se presentd a partir del 92.6 %
al 47.2 % del valor de la transmisidn absoluta en el aire T.
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Por lo que se puede definir que aun con los errores de fabricacidon detectados que
originaron las desviaciones entre los resultados de caracterizacién de cada uno de los
sensores, se pueden utilizar éstos para mediciones experimentales como se describira
en el siguiente capitulo.

6.8 Conclusiones

1. Se fabricd y se caracterizd un elemento transductor dptico a gran escala de vidrio y
posteriormente se fabricd y se caracterizd otro tipo de elemento transductor éptico
de menor escala de metacrilato (PMMA). Para el primer caso fue un proceso de
fabricacion mas sencillo ya que se tratd de una pieza de manejo relativamente facil
gue requirié ser cortada.

2. Para el caso de los elementos de PMMA fue un proceso de fabricacién mas
laborioso, se realizaron distintas pruebas para su generacion aplicando diferentes
métodos con materiales y herramientas para la formacion y pulido del elemento
hasta llegar al proceso descrito en éste capitulo logrando obtener los elementos
semiesféricos totalmente adecuados para los fines de este trabajo .

3. Se disefd e implementd una instalacion experimental para la caracterizacion de los
sensores refractométricos, permitiendo una modificacion relativamente sencilla de
los parametros que se definieron como variables dentro de el andlisis realizado;
mas especificamente, el posicionamiento en los tres ejes de las fibras dpticas sobre
el elemento transductor, el ajuste de la distancia entre la fuente de luz y la faceta
de la fibra éptica transmisora para el ajuste de la intensidad de la senal de prueba,
asi como los elementos de mediciéon adecuados.

4. Se logro definir, después de varias pruebas y comparacion con las predicciones
tedricas conocidas del comportamiento de sensores refractométricos semiesféricos,
la metodologia y requerimientos para la realizacidon de mediciones experimentales
confiables y repetibles.

5. Se obtuvo una gran cantidad de datos experimentales tanto para el elemento de
vidrio como el de PMMA, los resultados experimentales mostraron una buena
correlacidon con los resultados teoricos, dando como resultado valores de diferencia
menores a 10% en la zona de transmisién del elemento transductor.

6. Se comprobo que, con las desviaciones de las dimensiones detectadas en la
fabricacion de cada uno de los elementos, teniendo una desviacion estandar de la
intensidad maxima medida, en la segunda zona de transmision del sensor fue de
oaire= 0.78 para un grupo muestral de 5 elementos. En las mediciones en la
segunda zona de de transmision del sensor, los medios externos de agua destilada
y etilenglicol tuvieron desviaciones estandar obtenidas experimentalmente mucho
menores, de oagua= 0.018 Yy Oetiengico= 0.0046. la respuesta del sensor fue
suficientemente grande para poder detectar el cambio de medio externo de una
manera confiable.

7. Con estas caracteristicas, los sensores objeto del presente estudio son viables para
aplicaciones que se consideran en este trabajo.
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CAPITULO 7. APLICACION DE SENSORES
REFRACTOMETRICOS EN LA MEDICION DE
PROPELENTE

7.1 Introduccion

En los satélites uno de los parametros que es dificil de medir, es el contenido de
propelente en los tanques. Los métodos actuales de medicién son indirectos que se basan
en la temperatura, la presion y el volumen de dichas substancias.

Otro de los factores de riesgo en una misién satelital es la salida a las lineas de propelente
del gas presurizante, lo cual, durante la ejecucién de disparos de impulsores puede causar
qgue, al salir sélo gas en uno de los impulsores, se produzca un torque distinto al deseado y
esto pueda llevar hasta la pérdida de orientacién del satélite.

Hasta el momento en la literatura no hay propuestas de instalacion de sensores en las
lineas del subsistema de propulsién para la deteccién de burbujas de gas en éstas ni el uso
de sensores opticos en satélites para su uso en subsistemas de propulsidon para la medicién
de cantidad de propelente.

En el presente capitulo se describen las propuestas de aplicacion de sensores opticos
refractométricos en la mediciéon de nivel de liquidos para su aplicacion en medicion de
propelente en tanques de combustible, asi como la mediciéon de deteccién de burbujas de
gas en el flujo de propelente en tuberias, esto para la aplicacion en tuberias del
subsistema de propulsion de los satélites. Las propuestas se complementan con los
respectivos experimentos.

7.2 Sensores refractométricos para la deteccion de interfaz entre
el gas y el liquido en un tanque

Una de las aplicaciones propuestas para los sensores refractométricos de elemento
transductor 6ptico semiesférico es la medicidon de nivel de propelente en tanques a través
de la medicién de interfaz liquido - gas.

Para verificar el funcionamiento del sensor refractométrico en esta aplicacion, se realizaron

pruebas experimentales sobre la identificacién de posicién de la interfaz liquido - gas con
el presente sensor. En este caso fueron las interfaces de aire — agua y aire — etilenglicol.
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7.2.1 Descripcion de la instalacion experimental y metodologia de de los

experimentos

Para la realizacion de los experimentos mencionados se requirid de la implementacion de
un sistema que permitiera variacion de la posicién del nivel de liguido en un tanque, para
esto se realizaron los siguientes pasos:

1. Se fabricé una barra de acero inoxidable de 20 cm de largo como soporte de 2 sensores
refractométricos de R=5 mm cada uno. Los dos sensores fueron colocados dentro de
un recipiente de PVC de capacidad de 1 litro. Esta barra fue perforada para colocar los
dos sensores sobre linea central de la barra con una separacion vertical de 1 mm entre
los sensores, como se muestra en la Fig. 7.1.

2. Se fijaron dos elementos transductores refractométricos a la barra con silicon dejando
las semiesferas alineadas verticalmente como se muestra en la Fig. 7.2 con el fin de
medir el efecto del cambio de interfaz.

3. Se utilizaron como fuentes de luz dos LEDs infrarrojos con las caracteristicas
mencionadas en el capitulo 6. Se fabricaron dos placas de acrilico para colocar las dos
fibras dpticas transmisoras de los sensores de prueba y para colocar los LEDs, de tal
modo que las fibras épticas y los LEDs quedaran alineados entre si como se muestra en
la Fig. 7.2.

4. Se mididé la equivalencia de altura de liquido dentro del recipiente de PVC contra su

volumen, con lo que se obtuvo que 5 ml de liquido corresponden a 1 mm de variacion
de nivel (interfaz).

7.2.2 Maedicion de interfaz gas - agua destilada

Objetivo: evaluar el funcionamiento de sensores refractométricos de elemento de
deteccion semiesférico en la deteccidén de interfaz entre el gas y el liquido en un tanque. En
este caso, fueron realizadas las pruebas experimentales con agua destilada.

Descripcion del experimento:

Utilizando la instalacién mencionada anteriormente se realizd el siguiente procedimiento:

1. Se llend el recipiente de PVC a una altura de 90 mm (440 ml), antes de que el agua
tocara el primer sensor (sensor 1).

2. Se fue adicionando a través de una pipeta graduada de 10 ml, agua destilada dentro del
recipiente logrando un incremento de liquido L (Fig. 7.3). Se tomaron mediciones del
incremento de agua L., dentro del recipiente hasta tapar por completo los dos
sensores (primero el sensor 1 y después el sensor 2) para medir su respuesta ante el
cambio de medio en 115 mm (568.5 ml).

3. Se llevaron a cabo las pruebas. Los resultados se muestran en las Figs. 7.4 y 7.5.
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Fig. 7.1. Soporte de sensores para medicion de presencia de liquidos. a) Diagrama esquematico de elemento. b)
Foto de montaje de elementos. c) imagen transversal de los elementos montados en la barra de acero inoxidable.
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Fig. 7.2. Imagenes de montaje de LEDs y fibras dpticas transmisoras. a) Soporte de LEDs: (1) LEDs infrarrojos,
(2) Placa de acrilico para soporte de LEDs. b) Soporte de fibras dpticas (1) Fibras dpticas transmisoras, (2) placa
de acrilico de soporte de fibras.



Fig. 7.3. Proceso de medicidn de presencia de liquidos. a) Medicion de correspondencia de cantidad de liquido en
mililitros por desplazamiento de altura en milimetros. b) Estado inicial de la medicién, ambos sensores
descubiertos. c) Medicion intermedia con el primer sensor completamente cubierto y el segundo sensor tocado
por el liquido.
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Fig. 7.4. Transmisidn absoluta experimental en funcién del incremento de nivel de agua en un tanque. (1) Transmisiédn absoluta 7 Sensor 1. (2) Transmision
absoluta T Sensor 2.
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Resultados del experimento:

Se observd que conforme se va cubriendo el sensor con el liquido, el valor de
transmision absoluta disminuye abruptamente una vez que es cubierto mas del primer
milimetro del sensor. En este caso, en el primer sensor se observd una disminucion del
88% con respecto al valor inicial de transmision relativa T*s,. Una vez que el agua
cubrid el primer milimetro del segundo sensor (sensor montado en la parte superior de
la barra), la transmision relativa 7*s,disminuy6 un 99%.

Durante este experimento se encontré que hay dos factores que afectan a la deteccion
de interfaz entre el gas y liquido. Estos son, la formacion de peliculas residuales de
liguido en los sensores y la formacién de pequefas burbujas de gas pegadas al
elemento transductor.

Alun con las dos afectaciones mencionadas, se puede determinar que, mientras la
transmision relativa de un elemento transductor no sea menor al 80% de su valor
maximo, éste no estd siendo tocado por un liquido. En promedio, en los presentes
experimentos, se obtuvo que la diferencia en transmision relativa fue de 88% con el
cambio de medio circindate de gas a liquido y viceversa.

Por lo anterior, si es posible la utilizacion de los sensores refractométricos de
semiesfera de R=5 mm como detectores de interfaz entre un liquido de indice de
refraccion ng..., = 1.33 y el gas.

7.2.3 Medicion de interfaz gas - etilenglicol

Objetivo: evaluar el funcionamiento de sensores refractométricos de elemento de
deteccién semiesférico en la medicién discreta de presencia de liquidos, que en este
caso es el etilenglicol.

Descripcion del experimento:
1. Se lleno el recipiente con etilenglicol a la altura de 90 cm.

2. El etilenglicol fue adicionado a través de una jeringa graduada de 5 ml dentro del
recipiente, esto para evitar contacto de etilenglicol con la piel. Se tomaron mediciones
del incremento de nivel de etilenglicol (cada milimetro) para ver la respuesta de cada
uno de los sensores hasta que se taparon los dos sensores (en 115 mm 6 568.5 ml).
Los resultados se muestran en las Figs. 7.6 y 7.7.

Resultados del experimento:

Para el primer sensor, después de que fue mojado el primer milimetro de éste, se
observaron valores por debajo del 91% del valor maximo de transmision relativa T*s,.
Para el sensor 2, la transmision relativa T*s, fue de 99% del valor maximo.

Con esto podemos denotar que es posible distinguir la interfaz entre el medio liquido,

en este caso el etilenglicol y gas (aire) por lo que también es aplicable para la medicion
de presencia de liquido.
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Fig. 7.6. Transmisidn absoluta experimental en funcidén del incremento de nivel de etilenglicol en un tanque. (1) Transmision absoluta T Sensor 1. (2)
Transmisién absoluta T Sensor 2.



RegiéTr 2

/

An]
ucT

Regwsor 1
2
Probable
elemento
transductor

@ © <
o o o

xI BAI}R|31 UQISIWISURI |

0.2
0.0899 __| _______

7-10

105 107 109 111 113 115

2. Sensor 2 ‘

103

99

Incremento de nivel de etilenglicol L etilenglicot [mm]
‘—A— 1. Sensor 1

91 93 95 97

89
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7.2.4 Medicion de interfaz gas — LH2

El diseno del sensor para LH2 realizado en la seccion 5.2.2 fue verificado
experimentalmente. Las respectivas pruebas fueron realizadas en instalaciones
externas, en virtud del peligro que presenta el manejo de LH2. Los resultados
experimentales se presentan en las Figs. 7.8 a 7.10 conjuntamente con las
predicciones tedricas (ver seccién 5.2.5), esto para poder comparar los resultados
teoricos y experimentales.

De los datos de las Figs. 7.8 a 7.10 se puede concluir que el presente sensor puede ser
ocupado para la medicién de LH2, aunque la diferencia entre las caracteristicas tedricas
y experimentales en este caso es mas grande que en el sensor para MMH. La probable
causa de esta diferencia consiste en que los valores del indice refractivo de los
materiales ocupados en las simulaciones no corresponden a su valor real a bajas
temperaturas.

7.3 Sensores refractométricos para la deteccion de burbujas de
gas en fluidos en tuberias

Otra de las aplicaciones propuestas para los presentes sensores refractométricos, es la
ocupacion de éstos dentro de una tuberia. La configuracién sugerida es la insercién de
los elementos transductores en la tuberia.

En esta aplicacion se pretende detectar la presencia de burbujas de gas en el medio
liguido. Esto para poder tomar acciones pertinentes cuando una burbuja entra en la
tuberia que conecta el tanque y el impulsor, para evitar un desbalance en el torque
producido por el arreglo de impulsores cuando se presente una burbuja en sélo uno de
éstos. El desbalance en el torque puede originar errores en la maniobra hasta el grado
de poder mover al satélite en una direcciéon no adecuada.
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7.3.1 Descripcion de la instalaciéon y metodologia del experimento

La configuracién de este experimento consistié en 3 elementos transductores colocados
transversalmente en el tubo, con un espaciamiento angular de 120° como se muestra
en la Fig. 7.11.

Para estas pruebas se cortdé un tubo de acrilico de 1 pulgada de diametro y a la mitad
del tubo fueron colocados los elementos transductores. A los extremos del tubo se se
conectaron mangueras, una de las cuales iba a un recipiente contenedor de agua
destilada con llave de paso y el otro a otro contenedor vacio. Esta ultima manguera
también tenia una valvula de paso.

Para producir el flujo de liquido hacia la tuberia, se colocé el recipiente del liquido a 1
m de altura por arriba de la tuberia de acrilico. En la Fig. 7.12 se muestran los
elementos principales de la instalacion.

En la implementacion de los circuitos eléctricos de sensor refractométrico se
aprovecharon varios elementos de la instalacion experimental utilizada en los casos
anteriores. Se ocupd un demultiplexor de la sefial de entrada, al cual se conectaron los
LEDs y solo un fotorreceptor a la salida al que se conectaron las tres fibras oOpticas
receptoras. Esta configuracion fue seleccionada para reducir el nimero de los
elementos ya que es mas econémico ocupar un demultiplexor y observar los sefiales de
tres sensores en serie en el dominio de tiempo, que ocupar 3 fotorreceptores que
operen en paralelo. Con esta configuracion fue suficiente utilizar solamente un
osciloscopio y almacenar los datos de salida por medio de la interfaz de éste con una
PC, mediante Matlab. La respectiva configuracién se muestra en la Fig.7.13

Debido a que en estas pruebas se requirid una gran cantidad de liquido y, ya que el
etilenglicol produce vapores téxicos en grandes cantidades, se realizaron las pruebas
con agua destilada.
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Fig. 7.11. Colocacion de sensores en tuberia de acrilico: a) Corte transversal de tuberia. b) Sensores en
tuberia transmitiendo la luz de un Iaser en el aire.
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7.3.2 Caracterizacion de los sensores en el aire

Objetivo: medir la transmision absoluta T de cada una de las muestras de los sensores
cuando estos se encuentran en el aire, esto con la finalidad de ocupar estos valores
como referencia en los calculos de transmisidn relativa 7*.

Descripcion del experimento:

Utilizando la instalacién descrita anteriormente, se realizé el siguiente procedimiento:

1. Se definid la localizacion de cada uno de los sensores para tomar la referencia de
éstos.

2. Se tomaron 10 mediciones de transmisién absoluta de cada sensor y se definidé un
valor promedio de transmisién absoluta en el aire 7. Los resultados son mostrados
en la Tabla VII.1 (Fig. 7.14).

Tabla VII.1. Valores de transmisidon absoluta 7,,. de 3 elementos transductores
montados en el tubo de acrilico en el aire.

Muestra | 7 s 1 [V] T sensor2[V] T Sensor3 [V]
1 6.047 5.971 3.785
2 5.900 6.024 3.819
3 5.943 5.981 3.795
4 5.924 5.980 3.628
5 5.928 5.985 3.705
6 5.957 5.990 3.705
7 5.938 5.981 3.733
8 5.947 6.019 3.752
9 5.938 6.033 3.766
10 5.933 6.033 3.785
u 5.945 6.000 3.747

Resultados del experimento:

Cada uno de los sensores tiene un comportamiento distinto pero los niveles de
intensidad de la sefal [V] registrados son altos y permitiran la deteccion de cambio de
medio gas - liquido.

7.3.3 Caracterizacion de los sensores refractométricos en presencia de agua

destilada

Objetivo: tomar el valor de referencia para cada uno de los sensores en presencia de
agua destilada para lograr la distincion de la respuesta de cada uno de los sensores
completamente sumergidos en liquido.
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Fig. 7.14. Medicion de transmision absoluta de los sensores en aire.
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Descripcion del experimento:

Utilizando Ila instalacion mencionada anteriormente se realizd el siguiente
procedimiento:

1. Se cerré la valvula de la manguera de salida y se llend toda la tuberia con agua
destilada.

2. Se tomaron 10 mediciones de transmision absoluta de cada uno de los
elementos detectores sumergidos en el agua (Fig. 7.15) y se definié un valor
promedio de transmision absoluta en el agua 7,,, Los resultados son mostrados
en la Tabla VII.2.

Tabla VII.2. Transmision absoluta T de los sensores del arreglo sumergidos en agua.

Muestra | T sensor 1 [V] T sensor 2 [V] T sensor 3 [V]
1 0.051 0.023 0.049
2 0.055 0.025 0.051
3 0.054 0.024 0.049
4 0.053 0.023 0.053
5 0.051 0.025 0.050
6 0.049 0.025 0.049
7 0.052 0.023 0.050
8 0.051 0.025 0.047
9 0.054 0.023 0.052
10 0.048 0.027 0.051
Promedio | 0.052 0.024 0.050

La transmision relativa promedio se lista en la tabla VII.3.

Tabla VII.3. Transmision relativa 7* de los sensores del arreglo.

Medio T* sensor 1 T* sensor 2 T* sensor 3
Aire 1.000 1.000 1.000
| Agua 0.008723/0.004033]0.013382

Resultados del experimento:

Se obtuvieron valores de transmisién absoluta distintos pero se siguié conservando una
diferencia entre medios mayor al 80%. En este caso, la menor diferencia es en el
sensor 3 con un 86% de variacion en la interfaz liquido - gas.
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Fig. 7.15. Tubo completamente lleno de agua.
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7.3.4 Medicion de la respuesta del arreglo de sensores durante el flujo de
mezcla de liquido - gas

Objetivo: verificar el comportamiento del arreglo de sensores al hacer correr flujo de
agua por el tubo y generando burbujas de aire en éste.

Descripcion del experimento:

1. Utilizando la misma instalacidon, se adiciond dentro del tanque contenedor de
agua una bomba de aire cuya manguera va introducida al tubo de entrada de
agua de tal modo que el flujo de agua no fue continuo, sino que fue afectado
por el paso de burbujas de aire como se muestra en la figura 7.16.

2. Se realizaron dos series de 10 mediciones de la respuesta del arreglo de
sensores para determinar la respuesta de éstos al flujo de mezcla de liquido -
gas.

3. Los resultados se muestran en las Figs. 7.17 a 7.20.

4. De las tablas VII.1 y VII.2 se obtuvieron los valores maximos obtenidos por
cada uno de los sensores para definir el margen maximo en el cual se puede
considerar que se tiene presencia de agua solamente. Estos valores se
muestran en la Tabla VII.4.

Tabla VII.4 Valores de transmisién relativa experimental maxima 7%,

Sensor 1 |(Sensor 2 |Sensor 3
T*,4 |0.00941 0.00447 0.01143

Resultados del experimento:

Después de caracterizar los sensores en los dos medios: el aire y un liquido, fueron
obtenidos los margenes que sirvieron de referencia para la deteccion de un cambio de
medio. Estos margenes fueron obtenidos para los tres sensores instalados en el tubo.

Como se observa en las Figs. 7.17 y 7.20, hay variaciones en los 3 sensores durante el
flujo de liquido mezclado con gas. Esto nos permite definir en que parte de tubo hay
una burbuja de aire, asi como estimar el volumen de la burbuja comprando las sefales
de los tres sensores.
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Fig. 7.16. Diferentes tamafios de burbujas de aire observadas durante las mediciones: a) Burbujas
pequefias, b) burbuja que abarcé medio tubo, c) Burbuja abarcando un elemento transductor.
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En las figuras 7.18 a 7.20 observamos las variaciones de las sefiales por sensor, lo cual
indica en que muestras se tuvo una mezcla de los medios sensados.

Como el agua destilada tiene un indice de refraccion menor al del monometil hidracina,
los resultados de este experimento confirman que el presente arreglo de los sensores
puede ser utilizado para la medicidon de burbujas de gas en monometil hidracina. Es
decir, la respuesta de los sensores del arreglo sera mas grande con un liquido de indice
de refraccion mayor que el del agua (monometil hidracina).

7.4 Discusion de aplicaciones potenciales de los sensores

Como se determind en el experimento sobre la respuesta del arreglo de sensores en el
caso del flujo de liquido - gas, es posible medir la presencia de gas en un liquido por
medio de los sensores refractométricos de elemento semiesférico siempre y cuando el
indice de refraccion de liquido » sea igual o mayor al indice de refraccion de agua
destilada (n=1.33).

Por lo anterior, se puede, por medio de la utilizacion de un arreglo de sensores
refractométricos insertados en las tuberias a bordo de un satélite, caracterizar la
respuesta de los sensores al detectar el ingreso de burbujas de gas a las tuberias que
conectan los tanques de propelente con los impulsores. Esto, a su vez, permite
implementar un algoritmo de proteccién contra las posibles fallas, el cual podra contar
con una secuencia de comandos sobre las acciones a seguir.

Con base en lo anterior, se prevé que mediante la colaboracién con expertos en
sistemas de propulsidon y de control de satélites se pueda realizar un estudio mas a
fondo del efecto del calibre de las burbujas en el funcionamiento de los impulsores,
analizar los medios de cémo combatir éste fendmeno (por ejemplo, por medio de un
sistema de control inteligente y un modelo matematico que detecte las anomalias) y se
pueda desarrollar soluciones concretas para mejorar la operacién de satélites. Algunas
propuestas concretas son:

a) Con un arreglo de sensores en la base del impulsor se podria generar una sefal,
gue en ausencia de propelente, ejecute la suspensidon del disparo en proceso,
enviando la notificacion a los operadores (por medio de telemetria) para la toma
de acciones pertinentes, como podria ser el purgado de la tuberia a través de
disparos pequefios que no causen perturbaciones, hasta que los sensores
determinen que ya no hay gas en la tuberia.

b) Con un algoritmo adecuado, con el que se pueda calcular el tamafo de la
burbuja de gas que esta inmersa en la tuberia y con esto, se pueda determinar
la suspensidon automatica de un disparo continuo y comenzar con disparos
pulsados de modo que, la salida del gas por el impulsor afectado, no produzca
un torque de magnitud tal que pueda causar la pérdida de apuntamiento del
satélite.

La primera propuesta permite al operador minimizar el gasto de propelente en caso de

que se libere el gas mezclado en la tuberia, solamente abriendo la o las valvulas
correspondientes al impulsor afectado.
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En la segunda opcidn, el satélite tomaria la accion, dependiendo de la codificacion del
algoritmo, la cual puede ser similar a la antes mencionada, o por medio de la apertura
de las valvulas de los impulsores que se estaban ocupando, de tal modo, que una vez
detectada la presencia huevamente de propelente, se sigan ejecutando los disparos de
modo nominal.

Naturalmente, pueden surgir otras ideas relevantes y estd linea de investigacion
cientifica y desarrollo tecnolégico va a seguir desarrolldndose para satisfacer las
necesidades de areas especificas.

7.5 Conclusiones

1. Se comprobd experimentalmente que los sensores refractométricos que se estan
proponiendo pueden ser ocupados para las aplicaciones de medicion de la interfaz
entre un liquido y un gas, lo que puede ser utilizado en los subsistemas de
propulsién de un satélite. Por sus caracteristicas de bajo costo, de menor peso, no
invasivos electromagnéticamente, etc., estos sensores pueden ser una opcién util en
la medicién de propelentes.

2. Adicionalmente, se sustentd una propuesta sobre el uso de dichos sensores para la
detecciéon de burbujas de gas en las tuberias que van a los impulsores. Esto para
poder prevenir el desbalance del torque requerido en los disparos y asi prevenir la
pérdida de orientacion de un satélite.

3. Con la inclusién de arreglos de sensores refractométricos se puede tener las lecturas
de gas o propelente, asi como aplicar a través de las lecturas de éstos, un algoritmo
para control de flujo propelente - gas en los disparos de impulsores en el satélite,
dependiendo del arreglo a considerarse.

4. En el presente trabajo se comprobd la factibilidad de aplicacion de los sensores
refractométricos como elementos de medicidn de la cantidad de propelente.
Adicionalmente a las aplicaciones a bordo de los satélites y cohetes, estos sensores
seran utiles para cuantificacion del tamafo y el efecto de la mezcla de burbujas de
gas presurizante con el fluido utilizado en los elementos de varios sistemas de
propulsion.
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CONCLUSIONES GENERALES

1. Nuestro analisis estadistico de las fallas de los satélites reveld que los subsistemas
de propulsién presentan un numero importante de fallas que llevan a la pérdida
parcial o total de un satélite. Esta situacion se observa en la mayoria de los
satélites, a excepcion de aquellos de dimensiones pequefias para la investigacion,
por lo que es importante mejorar su instrumentacion. La implementacién practica
de este concepto requiere de sensores y sistemas de medicidn con caracteristicas
mucho mejores que los existentes. En particular, los sensores de fibras épticas
presentan grandes promesas en esta aplicacién.

2. Los sensores en fibra Optica son atractivos para la aplicacion en diversos
sistemas de propulsiéon debido a sus ventajas comparados con otros tipos de
sensores: mayor precisién, menor masa y volumen e inmunidad a las interferencias
electromagnéticas. Aun con las ventajas de los sensores de fibra Optica
mencionadas, en el momento de iniciar este trabajo no existian sensores para la
medicién de propelentes, como son el hidrogeno liquido o la monometil hidracina,
en los sistemas de propulsién de los satélites, naves espaciales ni en equipos del
sector terrestre.

3. Se sustento la propuesta de desarrollo de los sensores refractométricos en fibras
opticas para la medicién de varios tipos de propelente. Se considerd, en primer
lugar, dos propelentes: la monometil hidracina (MMH), el propelente mas usado en
los sistemas de propulsion de los satélites de comunicacion, y el hidrégeno liquido
(LH2) que también tiene una aplicacién amplia en sector espacial. El motivo de
considerar solamente estos dos propelentes es que éstos corresponden a dos casos
extremos en lo relacionado al indice de refraccion; la MMH tiene el indice de
refraccion mas grande entre los propelentes comunes y el LH2 el indice de
refraccion minimo.

4. Para el disefio basico del sensor refractométrico, que consiste de una superficie
esférica de trabajo integrada con dos fibras épticas multimodo, se desarrollé un
modelo matematico numérico y un respectivo algoritmo de analisis. A diferencia de
los modelos matematicos existentes, la herramienta tedrica permitié encontrar un
gran numero de caracteristicas estadisticas de los haces de la luz ( las
distribuciones de la potencia de los haces etc. que caracterizan la evolucién de la
luz en el sensor) estas caracteristicas estadisticas permitieron encontrar el efecto
de diferentes parametros sobre la respuesta del sensor al indice de refraccion del
medio externo, lo cual ayudd en la toma inteligente de decisiones sobra la
optimizacién del sensor. Se encontrd, a partir de los parametros geométricos del
elemento transductor 6ptico y las caracteristicas de las fibras Opticas, la respuesta
del sensor al indice de refracciéon del medio externo y se optimizé su respuesta
considerando la presente aplicacién.

5. Se desarrolld6 e implementé la metodologia de fabricacion de los sensores
refractométricos con elemento transductor miniatura, y los procedimientos de
caracterizacion experimental de dichos sensores.

6. Por medio de la investigacion experimental de las caracteristicas de las muestras
del sensor, se obtuvieron sus caracteristicas de transmision éptica en varios medios
externos en funcién de los parametros geométricos y O&pticos de elemento
transductor.



7.

10.

11.

12.

Se demostré que el sensor refractométrico de fibra Optica con un elemento
semiesférico de deteccion puede ser optimizado para la medicidn de los propelentes
desde la monometil hidracina hasta hidrégeno liquido: un liquido criogénico de
indice de refraccibn mas pequefio entre las sustancias liquidas (excepto el helio
liguido) y casi igual al indice refractivo de un gas. También, se encontrd que las
dimensiones transversales del sensor se podrian reducir hasta fracciones de un
milimetro sin una disminucién significativa de su sensibilidad. Las pequefias
dimensiones transversales del sensor ofrecen muchas ventajas en un ambiente
operacional real.

La comparacion de las predicciones tedricas con los datos experimentales muestra
una buena correlacidon entre los dos; esto confirma la utilidad y exactitud de las
metodologias tedricas desarrolladas e implementadas en el marco del presente
trabajo. Lo anterior permite recomendar la aplicacion de estas herramientas
teodricas en el desarrollo de los sensores refractométricos de fibras opticas para
otras aplicaciones.

Se hizo una propuesta y se comprobd experimentalmente que los sensores
refractométricos pueden ser ocupados para la medicidon de la interfaz entre un
liguido y un gas, lo cual puede ser utilizado en los subsistemas de propulsién, para
la medicion de propelente en los tanques a bordo de satélites.

Se hizo una propuesta y se verificd experimentalmente la factibilidad de uso de
dichos sensores para la detecciéon de burbujas de gas en el flujo de liquido en las
tuberias con posible aplicacion en los sistemas de suministro de propelente a los
impulsores a bordo de satélites. Esto para poder evitar que se genere un torque
total no deseado en los disparos de impulsores debido a la ausencia de propelente
en algun impulsor por burbujas de gas y asi prevenir los posibles errores en
maniobras o pérdidas de orientacion de un satélite.

Este sensor se puede utilizar como dispositivo puntual, en pares, o en arreglos
multipuntos, como sensores discretos para medicion de nivel de liquidos. Las
aplicaciones potenciales incluyen el sensado de nivel de varios propelentes en
coches, en aviones, naves espaciales, e instalaciones de produccion de propelentes
e instalaciones de almacenaje. Ademas, los resultados de este trabajo seran utiles
en el desarrollo de los sensores de este tipo para aplicaciones en otros campos
desde la Industria hasta la Medicina.

Algunos resultados del presente trabajo fueron publicados en forma de un articulo
de investigacion cientifica “Fiber-Optic Liquid-Interface Sensor for Liquid
Hydrogen”, los coautores son S. Khotiaintsev, V. Svyryd, y H. B. Mejia del Puerto,
en la revista internacional con arbitraje riguroso “Sensors and Materials” (Japon),
Vol. 21, No. 1 (2009), pags 13-23. (Anexo 1). También, algunos resultados del
presente trabajo estan descritos en el manuscrito “Retos actuales de los satélites
de comunicaciones,” los coautores son H. B. Mejia del Puerto y S. Khotiaintsev;
este manuscrito se encuentra actualmente en revision por tres arbitros del campo
del conocimiento respectivo asignados por la direccion la revista arbitrada
“Ingenieria, Investigacion y Tecnologia”. (Ref. 69201519503) (México) (Anexo 2).
Ademas, los resultados de este trabajo fueron presentados en forma de una
ponencia el Taller de Investigacién y Desarrollo Espacial, UNAM, México, D. F., 17
de junio de 2009 (Anexo 3).



RECOMENDACIONES Y TRABAJO FUTURO

Los sensores refractométricos desarrollados y probados en el marco del presente
trabajo pueden ser utilizados en los siguientes sectores de la tecnologia espacial:

1. En el sector espacial,
2. En el sector terrestre en servicios y lanzamientos, y
3. En el sector de desarrollo de equipos y pruebas terrestres del mismo.

Es muy probable que en este Ultimo sector se vaya a requerir una gran variedad de
disefios en la implementacién de los sensores asi como un mayor numero de los
sensores para utilizarlos en pruebas terrestres, tanto de elementos como de equipos.
Para precisar las aplicaciones particulares y elaborar las respectivas especificaciones
técnicas para los sensores se requiere de trabajo en conjunto con expertos
directamente involucrados en las pruebas terrestres de equipos y unidades espaciales.

De una manera similar, para la implementacién practica de los sensores
refractométricos en los tanques de combustible y en las tuberias del subsistema de
propulsidon de los satélites, se requiere de trabajo en conjunto con los expertos
directamente involucrados en el desarrollo de los subsistemas de propulsién para
elaborar las respectivas especificaciones técnicas para los sensores.
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Wi deseribe a refractometric Aber-optic sensorn, which was developed and successiully
used for the detection of the liguid interface in liquid-hydrogen siorage anks, The sensor
|'."|I'||'r||.'|-'\r~'ﬁ a amall |'u!||'|i§:F|h|_"|i.1:;l| detection element of fosed silien, which s iniegrated
with two multimode optcal fibers, The semsor parameters are optumized for the reliable
discriminetion between two medin of almoest equal refractive indices: liquid hydrogen
and gaseous hydrogen. We show theoretically and experimentally that the dimensions
of the sensor can be reduced without sacrificing its sensitivity il optical fibers with a
small angular aperture ave used and the position of the fibers nzsulis in o sgmificent
loss of mon-liquid-dependent light, The advantages of this sensor in comparison with
elecirical sensors are the smaller heat ingress in the ligquid-hydrogen tank, its intrinsic
salety, and its potentiolly low cost, This sensor can be used as a point device, in pairs, or
i multipoint arrays, such as those used in discrete liquid-level sensors. s prosgective
applications include liquid-hydrogen-level sensing in hydrogen-powered cars, aiveraft,
space vehicles, and liguid-hydrogen production and storage facilities,

l. Introduction

Liquid hydrogen (LH2) is widely wsed as a propellant in space vehicles"' This
application is expected o continwe to grow in the futere due o sech programs as the
Internationdl space Stalion and space Wirisi. Also, LH2 hid prospechive apphoations
wi terresirial automotive systems and mreraft, A large amount of research has been
carried oul on different concepts of hydrogen-powered vehicles i recent years 29
Hydrogen-powered concept cars and buses have already been demonsiraied. Therefore,
the production of lqued hydrogen and s use in vanous vehieles is expected o grow
dunng the next decade. Level indicators and level sensors are important elements of any

‘Canesponding author: -minl: sergeikhinbaotmail com

13

Anexo 1 - 2



14 Sopes v Miaterieds, Wol, 21, M 1 (2008

liquid-hydregen storage system. Although various types of sensor have been proposed
for the Tevel detection and level measurement of eryogenic uids and Twquid hydrogen in
particular, " there is considerable interest m new systems,

In our previons work,™ we described a refractometric sensor consisting of a
transparent detection element with a hemispherical working surfage integrated with
two multimode optical fibers.  This sensor exhibits very different refractometric
charncleristics under various combinations of its geometrical parameters and material
comstanis.™ Thercfore, the basie optical design should be adapied o gich particular
application.  Ome particular version of this sensor was used for the discrimination
between a gas and & liquid near room temperamre,'™ ard another version was weed in
a system that measured the level of liquid nitrogen " However, the refractive index
w of liguid hydrogen (n = 110974 m wavelength & = 590 nm and temperne 7= 2
K} is significantly smaller than that of liquid nitrogen (0 = 1.205 @t 4 = 5446 nm and T
- #3 K} This makes the detection of the liquid imerface in ligquid-hydrogen stomge
wunks more difficult than in the case of a liquid-niwegen interface.  Also, the Jower
temperature of Tiquid hydrogen in compsarison with liquid nitrogen and the Aammability
of liquid hydrogen mean that a more complex storage systemm is reguired than those used
for liquid-nitrogen storage. This, in turn, results in a more comples arrangement of the
optical fibers used 1o access the interior of the storage tanks, o Tarper number of gas-tight
couplings, which may induce additional optical loss, and other complications.

In this paper, we describe o fiber-optic refractometric sensor, which was developed
for the detection of the liquid interface in liquid-hydrogen storage tanks.

1, Materials and Methods

3.1 Choice of opiical materialy for e sensor

The sensor has to withsiand cooling and heating in a wide emperature range—from
the ambient temperature down o about 20 K, The optical strecture of the sensar will
withstand multiple temperature cyeles if the thermo-induced stress in it 1= rimimized.
To achieve this. the sensor and the connesting optical fibers should be made of the
same material. Silica glass is the only type of optical-fiber material thal works well in
a cryogenie environment. Fibers made from other mterials, such as plastics, are nst
suitable for eryogenic temperatures.  Therefore, the detection element ol the sensor
chould also be made of silica glass, which has high mechanical strength at normal amd
cryogenic temperntures, and has high resistance to waler and acids, [ts low thermal
conductivity is a significant advantage in the present application.

There are o variety of glasses of high silica content that are used for the fabrication of
optical fibers. In the present work we consider thie use of fused synthetic silica for both
the detection element and the core of the optical fibers.

23 Considerations for the optical design of the sensor

Liquid hydrogen has the second lowest index of refraction among Auids, after liguid
helivm. For the relighle discrimination between the liquid lydrogen and the gos loscated
above the liguid in the tank {gaseous hydrogen or helium), the opiical refrciomerric
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sensor should be able to detect o small change in the extermal refractive index fram o= 1.0
(the gas) oo = 10 {liquid hydregen) and wice wrse.  In iHensity-ivpe refractomeiric
sensors, the maximum sensitivity o the external refiactive index is achioved when the
angle of incidence of the optical rays on the working surface of the detection element
1% larger than the critical anghi for the gloss-oir interfmee @, but docs not exceed (he
entical angle for the glass-hguid interface @, .

Simpke calculations using Snell's Loa'* show that assuming n sensor of fused silica (a
= 145 ot 40 nm and 20 K3, a fat working surface, and gaseous hydrogen or helivin as
i external medium (4 = 1), the crtical angle &, e 15 4365, When the external medium
changes from the gas to the liquid hydrogen. the critical angle increases 1o @, = 4% §°
(i wssume the operational wavelength of #40 nm and m,, = 1,106 at 940 nm 70, The
light launched at the werking surface within a sector with angle Al = [, e ] = 62"
undergoes totnl intermal reflection when the sensor is in the gas and partial total reflection
when the sensor is in the liquid hydrogen. Thercfore, the intensity of the reflected light
i a Munction of the external medium {i1s refractive index).

Fer a nonpolarized central my of the scctor A, the reflection weilivient & changes
from Ky, = | to By, = 0124, This corresponds 1o a decrease in the reflected light
intensity, which is converted w an electrical signal at the sensor output, by & foctor of %
= KBy = § oy = B giving B = 9.1 dB.  For an optical beam of finite diameter
and divergence, the signal R is an integral quantity, which may be dilferent from iis
vilue caleulated For the central ray.

The obtained valyes of AH and R are significantly smaller than the cormesponding
quantitics for liquids such as liquid nitregen (A0 = 12.2° and B = 12,6 d6) and even
more =0 for water (A9 = 23° and K = 189 JB), This makes the development of
refrctometric sensors for liguid bydrogen difficull. Moreover, the signal may dacrepse
i toa film of liquid remaining on the sensor surfice™ or degradation of some elements,
Thint i iy it is diesirablc w incrcosc the signal stiengih as novh s possible,

An increase in the sensitivity of the sensor to the vanation of the refiactive index of
the external media can be achieved under serial reflections of light at the glass/extemal-
miedia interface in the sensor with the spherical working surface 5 shown in Fig. 1. In
addition, the spherical surface has a focusing property, which allows the use of divergent
optical benms in the sensor. The number of internal reflections in the sensor m is related
te the angle of incidence of the central ry of the beam at the surface 5. In the case of
two setial reflections, & . = 45% and in the casc of three serial reflections, 8, = 60°,
and s¢ on. It follows from the previous analysis that only two serial intemal reflections
are poasible in the sensor i the present case, A larger number of intemal reflections at
the working surface (o = 3) would result in angles of incidence with # == @, and a
gomplete logs of the scnaitivity o the extemal wehoctive index in e cmge of ineres,
A larger number of imemal reflections and greater sensitivity could have been obtained
usimg o sensor material with o lnnger refractive index, but we restricted the materal 1o
fused silica. The choice of parameter s determines the dimensionless distance between
the optical fiber and the sensor axis A = LR It follows from simple geometrical
considerations that A _, = 1,707,

When considering other parameters of the sensor, il s impartant 1o decrense
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Fig I, Crenen i optral=fber refmcbomelne senzsor with spherisal weking surface & (1), (F) bl
in and lead-oul multimede optical Gbers, respectively.

ifs fransverse dimension F = 2R, In this way, the retention of liquid on i surface
decreases. Also, miniture sensors can be used in tight places such as pipes and ducts.
In view of these factors, it would be of prctical interest 10 reduce the iransverse
dimension of the sensor IF o a fraction of a millimeter. Considering o lypical diameter
of the core of o multimods fiker, £ = 50 pm, the wansverse dimension B = 1 mm
corresponds to a dimensionless diameter of & = D4R = 0.1, That is, n practical cases
the diameter of the core of the optical fiber 1 Iz large in comparison with the radius of
thie detection abement # On the other hand, the angular aperture of realistic multimode
optical fibers s significantly larger than the angular width ol the sector Ad ebained m
this section. Therefore, the parometers obtained in this section are only estimated viahies.
More precise resulis can be obtained using three-dimensional mnathemmtieal models
of the sensor and numerical ray-tracing algorithms, [n practice, the elaboration of the
sensor is carried out by means of an iterative procedure comprising the design, analysis,
ard optimization.

23 Procedure of mimerical analveis

The analysis of light propagation in the sensor was carried out by numerical ray
tracing ermploying a specially developed three-dimensional mathematical model of
the gengor and porespective sompoier progmm wrillenn in Visual Basic programinting
language** We pssumed a transparent hemispherical detection element with refractive
index w1, and two identical multimode optical fibers with the same refractive index of the
core i, = 4, and the same numerical aperture in air, NA. The fibers were perpendicular
1o the fat surface of the detection element. The light benm was medeled by a lorge
number { 100,000) of geometrical rays. The Cariesian and angular cooedinates of each
ray at the end face of the lead-in optical fiber were assigned in o statistically ramelom
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manner. For each ray, the point of incidence at the working surface and the reflected ray
veekor were determinesd,  Ray fracing was repeated until each ray was either coupled o
the lead-out optical fiber or lost. Then, the ray rajectories were plotted and the relative
ransmission was calculated ag'™

Fim} = L), e (1

where Jin) &= the hght itensity al the senser outpat (e, the light sccepied by the lead-
out aptical fiber, which iz a function of the refizctive index » of the external mediam),
and J, ., is the light intensity at the sensor output when the sensor is in the gas. Also, the
aigisal was caleulated as

m-”T”"-J‘,P“'I.Ir”"] [2}
and the intrinsic, mor-Auid-dependent loss was caloulated as
A dBY = 10k, (4o by (3}

where [, is the intensity of the input light (e, the light lausched inig the detection
clemeni from the lead-in optical fibery. The resulis of the numerical modeling of the
sensor are given in $3. 1.

24 Experimenial procedure

The expenimental procedure comprised the fabrication of the sensor and 1he
imvestigwhion of its performanse in the liquid-hydregen storage tank.

The fiber-optic sensors were fabricated by fusing the ends of two multimade silica
pptical fitars and sphenool sepments of fused silicn. The spherical working surfnee
waz achieved by heating the ariifoct 4o its soflening temperature and the Torce of
surface tension. Cn-line maenitormng of the optical transmission and oheservation of the
geometrical form of the artifacl were performed during fabrication.

The sensor was monolithically smegrated with two optical fibers with a length of
about 30 m each, The two optical fibers connected the sensor to the optical transmitier,
optical receiver, and the eleciranics associated with the measurement channel, The light
spurce was an In(iads light-emitting diode operating at 940 nm.  The photodetector was
A re photodiode.

The liquid-hydrogen storage system consisted of a ligusd-hydrogen tank, which
wits placed inside a fank containing liquid nirogen.  Both tanks were surroundad by
a viguum jocket, whioh protected the inner tonk contoining liguid hydrogen feom the
outside heat.

A 1ol of seven fiber-optic sensors were installed ai different vertical positions in the
liguid-lydrogen tank. The lead-in and lead-out optical fibers passed all the way through
the gas-tight couplings in the flanges of the two tanks fo a remote electronic unit, which
accommodated the optical transmitters, optical receivers, and other components of all
measurement channels, The gas-tight couplings of the Aanges could withstand an excess
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pressure of 4 MPa at 20 K. There were no optical connectors in the flanges. Therefore,
there was no effect on the results of the measurements due 1o potentially unstable optical
Toess in the connectors,

In addition 1o the optical-fiber sensors, several loops of optical fibers with a lengih of
st 0.5 m were installed in the liquid bydrogen tank o1 different heights, The wim of
this configuration was 10 evaluate the possible effects of the low temperature in the tank
and the siress applied to the optical fibers in the gas-tight couplings on the atbenoaton off
the optical filers.,

3. Resulis

31 Mumerical modeling of the sensor

We analyeed the effeet of various parameters on the relative transmission and
intrinsic oplical boss of the sensor, Wi considenad nompolarized, monochoomatic light,
an eperational wavelength of 940 nm, step-index multimode optical-fibers, a detection
alement made of tused sihicn willh a refractive Index of 143, an epical-Gber oo e
of the same material, and o refrctive index of liquad hydrogen of oy, = 1106 at 540
mim. Also, we considerad a completely symmetrical sensor and optical fibers with equal
paraimeters, becawse the fabrication of the sensor is much simpler in such a case,

The numerical simulation of light propagation in the senser was performed in o mnge
ol extermal refimctive indicss from 1.0 6o 1.2, We varied the diameser oF in the range 0.05-0.6
and the numerical aperture in the range 0.1-0.5. The optimum theoretical distance A =707
was used as g hose, but we also varied this distance i the range (600,75,

An example of light propagation in the transducer for a relatively small diameter
af @ = 0.1 with ¥4 = 0.2 is shown in Fig. 2, and the respective relifive ransmission
function is shown in Fig. 3, Curve 1. This ease corresponds to o small, almost point
source of light and a propagation patiern difmilar to that shown in Fig. 1. The eMciccy
of optical coupling of the two fibers is high (the inirinsic optical loss, A, is 3.7 dB)

Fig. 2. Results of the numerical ray tracing for.d = 0,707, @ = (1.1, and Nd = 02
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the relative transmission in liquid hydrogen is 0.015, and ® = 18.2 dB. However, the
transverse dimension W is large in comparison with the diameter of the optical fiber £,
For instance, when £ = 50 pm, # = | mm.

The relative ransmission functions calculated for seme other combinations of
parameters are also plotted in Fig, 3. These data show that (he change in the relative
transmission T against the refractive index decreases with incrensing diameter @ and
numerical aperture M4, This is due 1o the wide rnge of angles of incidence of light on
the working surface. Many optical rays undergo total internal reflection af the working
surface regardless of the refractive index of the external medium. For g large A4, thesc
rays are coupled to the lead-out fiber and contribute 1o the parasitic, background light at
the sensor output, which decrenses the signal .

The analysis showed a nelatively small effect of NA in the ramge (. 16102 on the signal 5%,
In- addition, we found that for o sufficiently small Nd, a large diameter @, and a suitabie
distance A, the optical transmission in the sensor oceurs mainly due to the liquid-
dependent light, while ather light is not coupled to the lead-out opeical fiber, 1s shown in
Fig. 4. Such a regime features a relatively karge intrinsic optical loss. However, the lost
light is not liquid-dependent. Therefore, this boss s useful becouse it is due o the non.
liquid-dependent light, and therefore, it helps maintain a relatively large sigral ® under
excessive illumination of the workimg surface of the sensor by a wide optical heam,

The following are the results of the optimization of the sensor for the realistic
pavameter of N4 = 0,18 (we nsed this parameter becanse it cormesponded 1o the optical
fiber with the smallest NA that was avilablek. The criterion for the optimality was the
minimum of Ty, The relative transmission function for various values of & and ihe
optimum distance A for each parameter combination are shown in Fig. 5. The aptimum
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distance A was obeained by o numerical experiment. A varied quasi-linearly in the mnge 064
0,60 ns the diameter @ ranged from (.05 1o 0.6. The graphs of the relative transmission
T, ol the intrinsic optical loss A against ¢ for the optimum distance A are shown i
Figs 6 and 7, respectively

The data in Fig. 5 show that for a reasonably small and realistic value of WA and 2
suitable parameter A, the diameter & has o moderate effect on the relative transmission
fanction T, The related ehange in signal intensity is only from aboat 19 dB w15 dB
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{+) fhve ohserved mirinsic oplical loss,

{Fig. 6). The intrinsic optical loss incresses monatonically from about 3 dB o 12 dB in
the same range of d

The relatively small effect of the diameter D on the signal % allows us 1o design
the prafent sensor with A relatively large value of & (0.2 < @ = 01,6 while swisfving
the specified conditions: a small XA and the optimum A, which reduces the tramsverss
dimension of the sensor 11,

3.2 Experimental resulis

A group of seven fiber-opic senses was fabricated from spherical segments made of
fused synthetic silica and optical fibers with a §i01, core, By0,-5i0 cladding of intermal
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and extenal diameters £ = 50 pm and o = 125 um, respectively, and Nd = 0.18. The
transverse dimension of the senser was W = 0,35 mm (@ = 0.29) and the parameter was
A = 068 The sensors were installed in the liquid-hydrogen stornge tank, which was
half-filled and then partially drained. The data runs consisted of first positioning the
tramstlucers i s bulk liguid and then cycling them though the hiquid interface, Seneer
outputs were recarded on a digital escilloscope and siored in a compater, Tl analysis
was performed to evaluate the response of the sensors 1o the change the wxtemal
medium from liquid hydrogen to gaseous hydrogen and vice versa, Five liquid-hydrogen
filling and druinmg tests were conducted in which the optical-fiber trnsducers were used
1o indicate the liguid inlerface in the nk.

When passing through the liquid interface, the average signal of the sensors was
11.75 dB {7 g = 0.067). The mean intrinsic optical koss A4 was 8.5 dB. The optical
fibers with no sensors showed a change in optical transmission of less than 0.2 dB when
the tempernture changed from room femperatune o approximately 20 K in the ligquid-
hydrogen tank of the storage system.

4, Dscussion

We showed theoretically and experimentally that the optical-fiber refractometric
sensor with & hemispherical detection element made of fused silica can be optimized
for the detection of the liquid interface in liquid-hydrogen tanks, The sensor, which is
monolithically intearated with the lead-in and lead-out optical fibers, is well suited for
operation al very low cryopenic tlemperatures.  Also, it was found dhat the ransverse
dimensions of the sensor could be minimized without a significant decrease in sensitavity
if optical fibers with a sufficiently small numerical aperure were used and when the
position of the optical fibers in the sensor resulted m a significant loss o momeligquid-
1,||e,:|‘_||';-1'|.d.|3|'||: Light. Small IrhinsaeiEe dimensians of the sensor ofler ey alvantages in a
realistic operational environment, such as the reduced retention of liquid on its surface in
a form of a film or a drop.

The observed signal intensity is smaller than its theoretically predicted valwe, whercas
the intrinsic optical boss almost coincides with the theoretical prediction. We attribute the
difference between the observed and predicted signal intensities 10 the factors that were
not considered in the theoretical analysis, such as possible deviations of the actual form
of the sensor from the ideal geometrical form, nonhomogeneity of the sensor matermal,
and the scattering and diffraction of light. Nevertheless, the experimentally observed
signal was sufficiently lange for the reliable discrimination between the liguid hydrogen
and the gaseous hydrogen abave it in the storage tank.

The relatively large nfringic ofitical 1oss af (s sensor (312 dBy ducs ol present a
significant problem provided the power budget of the measurement system s larger by
several orders of magnitude,

This sensor con be wsed as a point device, in pairs, or in multipoant arrays, such &s
thode wsed in discrete liguid-level sensors.  Prospective applications include liguid-
lydrogen level-sensing in hydrogen-powered cars, aireraft, space vehicles, and liquid-
lywdrogen production and storage facilities,
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[n conclusion, the successful opertion of o fiber-ophic refractometnic sensor as an
indicator of the liguid inferface i a ligquid-hydrogen tank was demonstrated for the firsi
timie, to the best of our knowledge, The advonisges of this sensor in comparison with
clectrical sensors are the smaller heat ingress in the hquid-hyedrogen tank, its intrinsic
safety, and its potentially low cost.
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Resumen

En este trabajo se identifican los problemas actuales de los satélites de comunicaciones, se
analiza el rol de los factores externos e internos en las fallas de varios subsistemas. En nuestro
analisis encontramos que el subsistema de propulsion es el que ha presentado mayor tendencia a
fallas totales en los satélites, por lo que hacemos una revision de las posibles causas de éstas y
detectamos las oportunidades para innovaciones y mejoras en las respectivas tecnologias. Los
resultados de este trabajo seran de utilidad para las agencias, instituciones y empresas nacionales
que se dedican a las comunicaciones via satélite.

Descriptores: tecnologia espacial, comunicaciones via satélite, subsistemas de un satélite,
subsistema de propulsion, falla parcial, falla total.
Abstract

We identify the current problems relating to operation of communication satellites. We
analyze the role of external and internal factors in the failures of some subsystems. QOur
statistical analysis of various failures revealed that the propulsion subsystem showed the
maximum susceptibility to failures. We discuss in detail the possible causes of these failures
and identify opportunities for innovations and improvements in respective technologies. The
results of this work can be useful for the agencies, institutions and national businesses which
are involved in satellite communications.

Keywords: space technology, satellite communications, satellite subsystems, propulsion
subsystem, partial failure, total failure.

Introduccion
En la ingenieria de los satélites, como en cualquier otra area de la astronautica, confluyen

multiples aspectos. No s6lo se trata de construir un equipo, sino también de conseguir que, a
pesar de sus delicados elementos electronicos, mecanicos, etc., sea capaz de resistir los rigores y

Anexo 2 - 2



factores fisicos de un lanzamiento y, sobre todo, funcionar en el ambiente espacial. El disefio de
los satélites ha evolucionado significativamente desde el Sputnik hasta los satélites actuales. En
el caso de los satélites mexicanos, han evolucionado desde los satélites Morelos, hasta el actual
Satmex 6 y el futuro Satmex 8. El paso del tiempo y los avances tecnoldgicos han proporcionado
elementos mas resistentes a los factores del espacio y lanzamiento, asi como sistemas de
provision de energia eléctrica mas potentes y disefios mas eficientes, pero ain quedan muchos
problemas por resolver en el campo satelital.

Aunque el satélite es sometido a pruebas exhaustivas durante su construccion y antes de su
lanzamiento, siempre es probable que algo falle y esto entonces, significa afrontar pérdidas
considerables, ya que el precio actual de un satélite esta entre 70 y 300 millones de dolares. Es
por ello que desde hace algunos afios los propietarios de los satélites suelen adquirir pélizas de
seguro que cubran las principales eventualidades (lanzamiento fallido, menor eficiencia de la
prevista en Orbita, duracion del satélite inferior a la prevista, etc.). Considerando el costo del
seguro, el precio total de un satélite sube hasta alrededor de los 350 millones de dolares.
Afortunadamente, con varias mejoras en el disefio y construccion de los satélites, estos pueden
estar un mayor tiempo en Orbita, mismo que fluctua entre 10 a 15 afios, cumpliendo con su vida
util de disefio, aunque a veces se ha logrado mantenerlos mas tiempo. Este tiempo de vida util de
un satélite depende principalmente de la cantidad de propelente que esta a bordo, el cual es
ocupado para las maniobras de orientacion y pequefas correcciones de la orbita del satélite
durante su vida (Rosado, 2008). Sin embargo, ocurren fallas que conllevan a la pérdida total de
algunos satélites, es decir reducen su vida util, 6, en caso de fallas parciales, estas reducen su
eficiencia. Para la caracterizacion de la fiabilidad de los satélites comerciales de comunicaciones
se utiliza un factor que se calcula en base a las fallas de satélites del mismo tipo y a fallas de
cada una de las piezas utilizadas en su construccion; por medio de este factor el fabricante
proporciona la informacion de la confiabilidad de los equipos que conforman al satélite asi
como de la funcionalidad de éste al futuro usuario, dando informacion sobre la probabilidad de
falla de cada uno de sus subsistemas. Sin embargo, cada fabricante de satélites calcula la
fiabilidad de los mismos en base a los datos de sus productos, sin tomar en cuenta las fallas
ocurridas en productos de otros fabricantes (Ebadi, 2004).

Debido a su importancia préctica, el problema de las fallas atrae la atencion de la comunidad
y hasta la fecha se han realizado distintos intentos de analizar la fiabilidad de los subsistemas de
los satélites en base a las fallas reportadas de los satélites. En un trabajo reciente (Castet, 2009)
se consideran subsistemas distintos a la convencion comun para el andlisis de la factibilidad,
toman en cuenta la factibilidad las principales unidades que presentaron fallas en el espacio.
Segun el trabajo mencionado, el componente que es mas propenso a fallas es el giroscopio, que
es un sensor importante dentro del subsistema de orientacion. Sin embargo, los resultados del
trabajo no son suficientemente confiables, ya que éste estudio so6lo se baso en la informacion
recabada por una agencia particular (Ascend, 2010). Los anélisis anteriores se basan en datos
aun mas escasos. Debido a esta deficiencia en los analisis existentes y la importancia del tema, el
objetivo de la presente obra consiste en la identificacion de los problemas actuales de los
satélites de comunicaciones e identificacion de oportunidades para innovaciones y mejoras en su
disefio y manejo. A continuacion, presentamos un andlisis de los factores que pueden causar las
fallas de los satélites, relacionando éstos con la vulnerabilidad de varios subsistemas. Luego
hacemos un analisis estadistico para identificar los subsistemas mas propensos a fallas, en base a
la categorizacion de subsistemas y no a categorizacioén por los principales componentes. En el
presente trabajo utilizamos diversas fuentes: otra base de datos de fallas de satélites (Satellite
New Digest, 2010), y diversas publicaciones en revistas profesionales e Internet que reportan las
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fallas que no estan registradas en las bases de datos mencionadas.
Factores daifiinos del ambiente espacial y de lanzamiento

Los factores que causan las fallas se pueden dividir en los factores de afectacion durante el
lanzamiento y los factores del espacio. Durante el lanzamiento, el satélite que el cohete esta
poniendo en Orbita, es sometido a grandes aceleraciones y vibraciones mecanicas y ondas
acUsticas muy intensas de diferentes frecuencias que, aun después de ser desarrollado y
probado en planta, pueden causar dafio a los equipos. El cohete que es ocupado para el
lanzamiento de satélites consta de varias etapas, cada una de las cuales cuenta con un motor,
soporte que lleva el motor y a los componentes, el o los tanques y el propelente necesarios,
dependiendo del tipo de motor que lleve asi como la electronica necesaria para el control de
cada etapa (Sutton, 1992). Unidas estas etapas conforman la estructura del cohete o lanzador,
el cual en la parte superior lleva una cofia y una base donde son colocados el o los satélites que
seran puestos en Orbita. Cada etapa es encendida a cierta altura para ir dando el empuje
necesario para dejar al satélite o satélites a bordo a la altura deseada. Una vez que el propelente
de una etapa se agota, ésta es desprendida para disminuir la masa total de la estructura. Durante
las fases de encendido de cada motor del cohete y de desprendimiento de cada una de sus
etapas, se produce un golpe mecanico. Estos eventos instantdneos pueden provocar niveles de
aceleracion extremadamente altos, aunque solamente tienen duraciones del orden de
milisegundos. Estos niveles de aceleracion y vibraciones dependen del tipo de cohete, de la
masa de éste y de la carga ttil llevada consigo. Por ejemplo, en el caso del lanzador Ariane 4,
la maxima aceleracién gravitacional superficial es de 2000 g, (g,=9.8 m/seg?), a frecuencias de
arriba de 1.5 kHz mientras que el lanzador Ariane 5 tiene una aceleracién gravitacional
superficial maxima de 10" g, a frecuencias por arriba de 3kHz y para el lanzador Pegaso tiene
una aceleracion gravitacional superficial maxima a 3500 g, a frecuencias por arriba de 1.5 kHz
(Fortescue, 2003). Estas aceleraciones maximas a altas frecuencias pueden producir dafos
mecanicos en los equipos. Principalmente las fallas de este tipo ocurren en aquellos equipos de
precision, como son las unidades de comunicaciones que son ajustadas a frecuencias
especificas, asi como las unidades Opticas que lleva el satélite a bordo, como son los sensores
de orientacion (sensores de radiacion infrarroja, seguidores de estrellas, etc.). Adicionalmente,
ocurren fallas de otros elementos cuando los niveles de aceleraciones y vibraciones ocupados
en el diseno del satélite y las pruebas terrestres no corresponden a los niveles practicos durante
el lanzamiento.

Otro grupo de factores que causan las fallas de los satélites esta relacionado al ambiente
espacial. En este grupo se encuentran las variaciones de la temperatura del satélite, la presencia
de moléculas o atomos de algunos gases y plasma en el espacio cerca de la Tierra, algunos
tipos de radiacion solar y perturbaciones geomagnéticas que pueden tener efecto en los equipos
a bordo. La temperatura de los elementos a bordo del satélite depende de su posicién con
respecto al Sol, la Tierra y la Luna y la posicion de los elementos dentro del mismo cuerpo del
satélite. La temperatura del equipo a bordo del satélite flucthia entre los -200° C durante
periodos de sombra y +200° C a la luz del Sol. Todo esto debe ser considerado durante el
desarrollo del sistema térmico del satélite, el cual, permite mantener por medio de
calentadores, sabanas térmicas, tuberias de enfriamiento, etc., una temperatura adecuada en
cada una de las unidades. Pero fallas de los elementos electronicos, como son los calentadores
o los sensores de temperatura, que sirven para el control de los calentadores, o mal disefio del
subsistema térmico, pueden resultar en temperaturas que exceden el nivel de operacion
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adecuado para los equipos, pudiéndolos hasta dafiar permanentemente.

En lo relacionado a la radiacion solar y perturbaciones geomagnéticas, éstas se categorizan
en niveles. Una de las principales agencias que se dedica a la medicion de estos factores es la
Administracion Nacional Ocednica 'y Atmosférica de Estados Unidos. Dentro de las emisiones
que afectan a los satélites se encuentran las tormentas geomagnéticas. Estas también son
categorizadas por diferentes indices de radiacion que afectan a los satélites y van desde G3
hasta G5. Las de indice G5 pueden ocasionar una induccion de carga eléctrica superficial
extensiva, dificultades con la orientacion, problemas con los enlaces y el seguimiento de
satélites. Las tormentas geomagnéticas de indice G3 y G4 pueden producir una carga eléctrica
superficial y causan problemas de orientacion. En este mismo grupo de factores se encuentran
las tormentas de radiacion solar. Las tormentas de indice S3 originan eventos simples (errores
en algunos datos), y un leve dafio a los paneles solares. Las tormentas de indice S4 causan
dafios en chips de memoria, provocan pérdida de control, intenso ruido en imagenes, ocurre
dafo permanente a paneles solares. Para el nivel S5, ademas de las causas anteriores, originan
problemas mas severos como pérdida de las referencias de orientacion para los seguidores de
estrellas (son sistemas que aseguran la orientacion del satélite en el espacio por el rastreo de
ciertas estrellas). Ademads las tormentas S5 producen dafios mas severos en los componentes
electronicos y los paneles solares (NOAA, 2001).

Otro factor del clima espacial son los restos de aire, principalmente en forma de oxigeno
atomico, que se encuentra a una altura de alrededor de 600 Km. (atmoésfera superior). La
densidad de este oxigeno es variable. El oxigeno atdmico afecta varios materiales causando su
degradacion y erosion de las superficies de varios elementos, esto varia seglin la concentracion
de oxigeno atémico en el espacio. Ademas, la variacion de concentracion del oxigeno causa
alteraciones de posicionamiento, errores de rastreo satelital y por ende la disminucion de la vida
total util. Por esto, en los proyectos de largo plazo de los satélites, se evita posicionarlos en
orbitas relativamente bajas.

Otro factor dafiino es el plasma espacial, el cual se encuentra en la iondsfera y en la
magnetosfera. El plasma produce calentamiento de la estructura y varios elementos del satélite,
por ser un medio conductivo puede causar descargas y corto circuitos en el subsistema de
potencia, el cual se encarga de suministro de energia eléctrica asi como en otros elementos
electronicos.

Los meteoritos y “basura orbital” (restos de satélites, cohetes, etc., acumulados en el
espacio) causan dafio debido a colisiones principalmente en la estructura, en los paneles solares
y otros elementos que se encuentran en el exterior del satélite tales como propulsores.

Susceptibilidad de diversos subsistemas de los satélites a los factores de lanzamiento y del
espacio

Todos los componentes de un satélite forman dos grupos principales: la plataforma y la carga
util. La carga util es la razdn elemental del satélite. En el caso de los satélites de comunicaciones,
esta parte realiza la recepcion, amplificacion y retransmision de las sefales con informacion util.
Para que la carga 1til realice su funcion, la plataforma debe proporcionar los siguientes recursos:

e La carga util debe estar orientada en la direccion correcta, y la posicion del satélite en su

orbita debe ser monitoreada y corregida en caso de ser necesario.

e La carga util debe ser operable y confiable sobre el periodo de tiempo especificado.

e Los datos sobre el estado de la carga util y elementos que conforman la plataforma deben
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ser enviados a la estacion terrestre para su analisis y mantenimiento.
e La plataforma debe de contar con una fuente de energia para permitir la operacion de los
equipos electronicos (Neri, 2003).
Cada uno de estos requerimientos es proporcionado por los siguientes subsistemas:

Subsistema de estructura. Es la base que soporta todos los elementos del satélite. Esta ha
sido mejorada desde los inicios de la tecnologia satelital utilizando materiales cada vez mas
ligeros y resistentes, optimizando la forma de la estructura y la distribucién de los componentes.
Se ha utilizado desde aluminio, como en el Sputnik (Journey Through the Galaxy, 2006), hasta
nuevos materiales, como son los compuestos de carbon y matrices de polimeros de fibras de
aramid (Banerjee, 2001). Aunque este subsistema es probado durante la construccion del satélite,
aun asi puede ser susceptible a dafos durante el lanzamiento por la intensa vibracién y golpes
durante su separacion del lanzador. Durante la vida util del satélite su estructura puede ser
afectada por choques de meteoritos y basura espacial.

Subsistema de control de orientacion. Su funcion es mantener la orientacion del satélite.
Proporciona la informacion de la posicion y las perturbaciones a las cuales esta siendo sometido
el satélite. Ademas, orienta los paneles solares hacia el Sol, sin importar el movimiento natural
del satélite por su Orbita y la afectacion de las fuerzas gravitacionales del Sol, la Luna y la Tierra
en ésta. Uno de sus elementos principales es una computadora especializada, que lleva una serie
de programas que implementan los algoritmos de control capaces de reaccionar ante una variada
gama de problemas (Neri, 2003). Es uno de los subsistemas que ha presentado diversos tipos de
fallas. Las fallas fueron causadas por la carga electrostatica de los equipos que a su vez ha
llevado a la falla parcial o total de algunos elementos por niveles altos de radiacion
electromagnética G5 y radiacion solar de nivel S5. Otros errores de este subsistema, como la
pérdida de orientacion, son atribuidos a fallas por cargas electrostaticas en los sensores de
orientacion y actuadores. También, hay sospechas que una parte de las fallas de este subsistema
puede ser atribuida a los golpes de meteoritos y basura espacial. Adicionalmente, los equipos de
este subsistema son vulnerables a los factores de lanzamiento por ser elementos de precision que
pueden sufrir dafio cuando las vibraciones y aceleraciones son muy intensas.

Subsistema de potencia. La fuente de energia primaria para el satélite la constituyen las
celdas solares que son colocadas en grupos para conformar los paneles solares. Esta energia es
administrada por un sistema electronico que regula el voltaje y lo distribuye de forma adecuada
al resto de los componentes. Este subsistema cuenta con baterias como fuente de energia
secundaria, las cuales proveen energia suficiente para alimentar a los sistemas cuando el satélite
se encuentra en la sombra terrestre o de la Luna (eclipses). Las baterias son cargadas poco antes
del lanzamiento y después se alimentan de los paneles solares. En los afios 60 la tecnologia
primaria era nikel-cadmio (NiCd). La tecnologia mas nueva en este campo es de iones de litio
(Sennet-Cassity, 2008). Las baterias en general, por su naturaleza quimica, se degradan mas que
otros elementos del satélite y pertenecen a los elementos de los cuales depende mucho la vida
util del satélite (Neri, 2003). La tecnologia de celdas solares y de baterias ha avanzado mucho
desde el inicio de la tecnologia satelital. Las primeras celdas solares de union simple tenian como
maximo una eficiencia de 19% (algunas actualmente siguen en uso (CubeSat, 2008)), hasta las
nuevas celdas de triple union de una eficiencia de casi 30% (Emcore, 2009). También las
baterias de los satélites han ido mejorando, e incrementando su capacidad a medida que
incrementan los requerimientos de consumo de energia eléctrica de los satélites.

Desde los afios 80 se realizan estudios del efecto de las vibraciones mecanicas y ondas
acusticas durante el lanzamiento sobre varios elementos del subsistema de potencia. Se ha
encontrado que los paneles solares pueden ser afectados debido a las reverberaciones acusticas
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entre los paneles plegados durante el lanzamiento cuando el cohete aln se encuentra en las capas
densas de la atmoésfera (Nagahama, 2005). Adicionalmente los paneles solares son susceptibles a
dafio permanente de las celdas por golpes causados por basura espacial y meteoritos. Ademas,
las celdas solares son susceptibles a dafios por carga estatica inducida por radiacion solar.

Las baterias no son afectadas directamente por los factores de clima espacial, pero ain asi
son susceptibles a dafo por plasma y carga estatica de sus componentes y por inducciéon en el
cableado con los demas elementos.

Subsistema de telemetria, comando y rango. Es el encargado de proporcionar los datos
referentes al estado de las unidades que conforman al satélite a las estaciones terrenas y recibir
comandos de ellas para dar seguimiento a su operacion. Esto, permite el mantenimiento de los
subsistemas del satélite (Neri, 2003). Debido a que los equipos de radiofrecuencia que
conforman este subsistema estan sintonizados a frecuencias especificas por medio de osciladores
internos, una de las principales causas de fallas de estos es que pueden sufrir su desintonizacion
durante los golpes a altas aceleraciones alcanzadas en las fases de lanzamiento. Puede haber
desde corrimiento en las frecuencias asignadas hasta fallas totales de estos elementos.

Subsistema de comunicaciones. En este subsistema estan instalados los instrumentos que
justifican la misioén espacial de un satélite de comunicaciones. Los elementos que lo conforman
son las antenas y transpondedores. Un transpondedor esta formado por un equipo receptor y un
equipo transmisor. Sus funciones principales son las de amplificacion de la sefial y cambio de su
frecuencia (Rosado, 1999). Este subsistema, es el mds importante en el &mbito comercial, ya que
es el que provee el servicio a los clientes. Todos sus elementos han tenido mejoras y siguen en
proceso de mejoramiento. En los origenes, se manejaban subsistemas en banda C y banda L,
después se incorporo6 la banda Ku y en la actualidad se ha manejado el uso comercial de banda
Ka (Elbert, 2004). La tendencia es utilizar sistemas modulares, que estdn compuestos por
unidades similares, con la posibilidad de conmutacion para diferentes propodsitos de operacion.
Estas incluyen el manejo optimo de potencia en algunos canales, cambio de region para la
retransmision a otras zonas, etc., ademas proporcionan una redundancia adicional de los equipos
que permite combatir de una manera eficiente las fallas de algunos elementos individuales.
Actualmente la NASA estd experimentando la implementacion de subsistemas fotonicos en lugar
de sistemas de radiofrecuencia (Dilip, 2009). Los subsistemas de comunicaciones también, al
igual que los subsistemas de telemetria, comando y rango son vulnerables a desajustes en sus
sintonizaciones durante los lanzamientos, fallas por cargas electrostaticas de las unidades asi
como en el cableado de estos equipos.

Subsistema de propulsion, compuesto por multiples motores o impulsores de bajo empuje,
sirve al satélite para controlar su orientacion en el espacio y ademas hacer correcciones pequeiias
de la orbita. Un sistema de propulsion contiene distintos elementos pasivos y activos (tanques,
bombas, valvulas, tuberias, etc.) los cuales se han mejorado a medida que la tecnologia espacial
ha avanzado. En la actualidad se han desarrollado tres tipos principales de subsistemas de
propulsion en la tecnologia espacial de satélites de comunicaciones, los de monopropelente, de
bipropelente y de plasma (Thales, 2003). El sistema de plasma estd usando la propulsion
eléctrica i6nica, cuyo impulso especifico, los hace eficientes y muy ligeros en cuanto al peso de
propelente.

El subsistema de propulsion es vulnerable a los factores del espacio. El oxigeno atomico
produce la corrosion a los materiales de los elementos expuestos a éste. En los satélites de orbita
baja, la densidad finita de la atmdsfera superior resulta en un mayor consumo de propelente para
las correcciones de la orbita y posicion. Esto no es catalogado como una falla como tal pero tiene
efectos sobre la vida util de los satélites de este tipo. Los sistemas de propulsion eléctrica ionica
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son vulnerables a la presencia de plasma espacial que puede originar la alteracion de su
funcionamiento debido a la conductividad del plasma. La radiacién solar y las tormentas
geomagnéticas no tienen un efecto directo sobre el subsistema de propulsion mas que un
aumento en el consumo de propelente por las fallas en el subsistema de orientacion. Por otro
lado, una de las causas de anomalias principales de este subsistema son los factores del
lanzamiento, causando dafio en los elementos por efectos de vibracion, ocasionando fallas
mecanicas, como es el caso de defectos en las valvulas de impulsores y en éstos mismos. Entre
las medidas que se toman para disminuir los dafios a los impulsores se encuentra la utilizacion de
cubiertas protectoras para protegerlos contra meteoritos y basura orbital, sin embargo no se
pueden proteger todos los elementos y debido a estas colisiones se han registrado rupturas de
tanques presurizados (Bedingfield, 1996).

Analisis estadistico de las fallas por subsistema

En este trabajo, a diferencia de trabajos existentes, la informacion recabada de las fallas
ocurridas en los satélites, fue agrupada en 7 categorias: fallas de subsistemas de propulsion,
orientacion, potencia, comunicaciones, telemetria y comando, térmico y fallas generales, que
son aquellas fallas que han sido descritas como de origen desconocido o de varios subsistemas a
la vez. Adicionalmente las fallas fueron categorizadas considerando si se trata de una falla
parcial o total en el satélite. En la figura 1 se muestra el nimero total de fallas registradas (tanto
parciales como totales) por cada tipo de subsistema desde 1997 a 2010. De los datos de la
figura 1 se puede observar que las fallas ocurren afio con afio, afectando a todos los subsistemas
a una tasa variable.

La figura 2 muestra una distribucion del total de fallas, tanto parciales como totales
registradas por subsistema desde 1997 hasta 2010. De los datos de la figura 2, se puede llegar a
la conclusion de que el mayor nimero de fallas ha ocurrido en el subsistema de potencia. Sin
embargo, la figura 3 que muestra la distribucion de fallas por subsistema y por tipo de falla:
total y parcial, proporciona los detalles importantes. De la figura 3 se puede observar que la
mayoria de las fallas del subsistema de potencia s6lo han causado perdida parcial del satélite.
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Figura 2. Distribucion de total de fallas por subsistema, de 1997 a 2010
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Figura 3. Distribucion de total de fallas parciales y totales por subsistema de 1997 a 2010

En contraste, las pérdidas totales conllevan una interrupcion total del servicio de
comunicaciones y por sus consecuencias econémicas son mucho mas graves que las pérdidas
parciales. En la figura 3 se ve que el subsistema de propulsion tiene el mayor porcentaje de
fallas totales, lo que significa que este subsistema es el punto mas débil en la tecnologia
espacial actual. Esta relativa vulnerabilidad del subsistema de propulsion a los factores dafiinos
no fue detectada en los estudios realizados anteriormente. Por esto, los ingenieros involucrados
en el desarrollo de satélites deben prestar su méxima atencion a las mejoras de este subsistema,
a pesar de que otros dos subsistemas (de potencia y de orientacion) también deben ser atendidos
con mucha atencion.

A continuacion, vamos a concentrarnos en los problemas del subsistema de propulsion y sus
posibles mejoras, ya que éste estadisticamente presenta la méxima tasa de fallas totales que
conllevan a consecuencias mas graves para los satélites de comunicaciones. La reduccion de la
tasa de fallas y mejoramiento de rendimiento de este subsistema es el camino mas eficiente para
el aumento de la vida 1til de los satélites de comunicaciones.
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Analisis de las fallas registradas en el subsistema de propulsion

En este trabajo se analizan las fallas del subsistema de propulsién tomando en consideracion
tres bloques principales de este subsistema: el bloque de presurizacion, el bloque de manejo de
propelente y el bloque de impulsores.

El bloque de presurizacion es utilizado para aumentar la presion en los tanques de
propelente después de la fase de lanzamiento (por motivo de seguridad, para evitar una
explosion los tanques no estan presurizados en esta fase). Este bloque estd compuesto por uno o
varios tanques de gas presurizante (helio), un regulador de presion y valvulas que controlan el
flujo de gas. Estas pueden ser valvulas de chequeo, que permiten solo el flujo del gas hacia el
propelente pero no del propelente hacia el gas y valvulas de cerrado, que a veces cuentan con
actuadores piroeléctricos. Las valvulas de cerrado inicial permiten cerrar el paso del gas a las
tuberias durante la fase de lanzamiento del satélite. Una vez que vayan a ser ocupadas, los
actuadores piroeléctricos son explotados para que se abra la valvula y haya un flujo continuo de
propelente. Al contrario, las valvulas de cerrado convencionales, que por su accidon son inversas
a las anteriores, son cerradas una vez que el satélite es puesto en su posicion o permaneceran asi
durante toda la mision del satélite. Adicionalmente, se ha implementado la inclusion de filtros
en el subsistema. Estos se utilizan en los subsistemas que cuentan con valvulas piroeléctricas,
para evitar que los posibles desechos, después de que los actuadores son estallados, causen que
las tuberias se tapen o las dafien o atasquen las vélvulas, impidiendo el cierre de las mismas.

En el bloque de manejo de propelente se cuenta con elementos similares, con la diferencia
que los tanques contienen el propelente en lugar de gas presurizante. En el bloque de
impulsores hay valvulas de cerrado y un conjunto de impulsores. El impulsor principal (motor
de apogeo), que se ocupa durante el posicionamiento del satélite en su oOrbita, después del
lanzamiento y varios impulsores de menor empuje (de sélo algunos Newtons) que son
ocupados durante toda la vida del satélite para correcciones menores. Adicionalmente, en todos
los bloques se tienen sensores de presion y de temperatura en los tanques, asi como en tuberias
para el monitoreo de su estado. Ademas se cuenta con calentadores para mantener el gas
presurizante y el propelente (o los propelentes) a la temperatura adecuada, ya que los satélites
estdn expuestos a temperaturas muy bajas, por lo que se pueden congelar los propelentes
causando una pérdida total del subsistema.

En este subsistema, el sistema de presurizacion ha sido principalmente el que han causado
las fallas que resultaron en la pérdida total de los satélites. Han ocurrido desde fugas hasta fallas
en la represurizacion del tanque después del lanzamiento, estas fallas por lo menos en dos
casos, resultaron en explosiones de los satélites (el satélite Telstar 402 de AT&T (McConell,
1994) y el satélite DART de la NASA (NASA, 2005)). Las fallas parciales también pueden ser
originadas durante la etapa de adquisicion de oOrbita y pueden afectar al satélite durante toda su
vida. Como ejemplo, una falla de valvula piroeléctrica ocurri6 con el satélite TDRS 1. Por esto,
no se pudo realizar la represurizacion de un tanque, teniendo que usar solo impulsores pequenos
para llevarlo a su posicion final, por lo que quedd en orbita inclinada (Collect Space, 2008).
Otro ejemplo es la degradacion de la vida util del satélite por fugas debido a fallas en las
valvulas es el caso del satélite Kosmos 2397 (Satellite News Digest, 2008)

La falla de los impulsores ha sucedido en varios satélites. Pero, debido a la redundancia de
los componentes del subsistema de propulsion, en varios casos fue posible utilizar otro
impulsor o los demas impulsores y asi mantener el funcionamiento del satélite (a menos que
ocurran mas fallas que lleven al agotamiento de la redundancia de este subsistema). Un
ejemplo de fallas de impulsores es el satélite Nahuel 1, del cual reportaron en enero del 2007
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la pérdida de més de la mitad de sus impulsores. Esto origind la pérdida de control de
inclinacion de la 6rbita por no poder ejecutar maniobras de control de orientaciéon Norte-Sur
(maniobras de correccion de inclinacion) (Cayon, 2007). Los calentadores, las valvulas y los
impulsores son unidades criticas de este subsistema que han evolucionado mucho desde inicio
de la era espacial. Varias agencias siguen trabajando sobre el mejoramiento de estos
elementos, ya que son de gran importancia para la subsistencia de los satélites.

Los subsistemas eléctricos i6nicos de propulsion también presentaron fallas. Se conocen
varias fallas del subsistema de propulsion de iones fabricada por Hughes Spacecraft, estas
fallas resultaron en la disminucion de la vida util de los satélites que contaban con este
subsistema. Los satélites mencionados contaban tanto con subsistema de propulsion de iones
(para el control a largo plazo de la inclinacion de la d6rbita), como con el subsistema tradicional
de propulsion de bipropelente, para el control de deriva y excentricidad de la drbita. La ventaja
de este sistema hibrido es la reduccion de la masa necesaria de propelente ya que éste es
sustituido por el gas ionizante (xenon). El primer satélite que report6 una falla de este estilo fue
el Galaxy VIII-i (en septiembre de 2000), reportando una disminucion de 10 afios en su vida
util. (SPACE and TECH Digest, 2000)

Por otro lado, la vida util de los satélites de comunicaciones depende de la precision en la
cuantizacion de propelente restante a bordo. Esta precision, a su vez depende de la precision de
medicion de flujo de propelente consumido por los impulsores. Las tasas integradas del flujo
son restadas de la masa inicial de propelente para determinar la cantidad de propelente restante.
So6lo 20% de la carga llena inicial de propelente puede ser usada para la realizacion de los
disparos de apogeo para la insercion del satélite en orbita y disparos para el control de su
orientacién. El 80% de propelente restante es, al menos, el estimado que se va a consumir
durante la vida util requerida. Con misiones de larga duracion, los errores de la tasa del flujo
integrada en el tiempo pueden resultar en un 10% de incertidumbre en el prondstico de la vida
util del satélite. Este prondstico es muy importante para la planificacion de reemplazo de
satélite (Mundo Ejecutivo, 1998). Actualmente se han empleado distintos métodos indirectos de
cuantizacion del propelente que utilizan los datos sobre la temperatura y presion en el o los
tanques para conocer el volumen del propelente. También existen otros métodos indirectos,
como por ejemplo la medicién de errores de orientacion del satélite atribuidos a la fuerza
ejercida por la masa del propelente para el calculo de la masa restante. Sin embargo, los errores
de los métodos indirectos de cuantizacidon del propelente son relativamente grandes y aun que
no son fallas en todo el sentido de la palabra, contribuyen significativamente al incertidumbre
en la estimacion de la vida ttil de los satélites.

Oportunidades de mejoras al subsistema de propulsion

Con el avance de la tecnologia se puede esperar un mejoramiento substancial en varios
elementos del subsistema de propulsion. Pero, en nuestra opinidon, esto no resultard en un
decremento esencial de la tasa de fallas de este subsistema, ya que sus elementos vuelven ser
mas pequefios, livianos, eficientes, pero también mas sofisticados y por esto mas vulnerables a
diferentes factores dafiinos de lanzamiento y del espacio. Para cambiar esta tendencia, se
necesita de nuevos conceptos de disefio en el sistema de propulsion.

En concreto, se puede disminuir el efecto de las fallas al migrar de los subsistemas de
propulsién basados en unos pocos impulsores de gran empuje, a disefios modulares basados en
los arreglos de multiples impulsores pequeios y de bajo empuje con sus respectivos tanques y
sistemas de control y con la capacidad de desconectar (excluir) cualquier elemento que presente

Anexo 2 - 12



una falla. Esencialmente, se trata de un drastico aumento de la redundancia de este subsistema.
Con el disefio modular, una o multiples fallas en diferentes elementos del subsistema de
propulsién no afectaran notablemente el rendimiento del subsistema completo. El disefio
modular conllevard el aumento de la masa total del subsistema en comparacion con el disefio
basado en unos pocos impulsores de gran empuje. Sin embargo, el aumento de la vida util del
satélite que se lograra con esta innovacion es un beneficio tan grande que sin duda superara la
desventaja relacionada a un relativamente pequefio incremento de la masa total del subsistema
de propulsion.

Otra oportunidad de mejora consiste en el aumento de precision de cuantizacion de
propelente remanente a bordo del satélite. Con esto, se puede evitar una deorbitacion prematura
por una mala estimacion de propelente. Aunque no es directamente una falla, la mala
estimacion de cantidad de propelente conlleva a la disminucion de la vida del satélite. Un
aumento drastico de precision de cuantizacion de propelente remanente a bordo de un satélite
requiere de sistemas de medicién basados en nuevos principios. Ademads, un efecto sinérgico se
brindara si se puede implementar un nuevo sistema de sensores en las tuberias del subsistema
de propulsion que puedan detectar la presencia de burbujas de gas en el flujo de propelente a los
impulsores. Con esto, al detectar a fin de vida la presencia de gas mezclado con propelente, se
podran tomar las acciones pertinentes antes de que la ausencia de propelente en uno de los
impulsores cause un torque no deseado al estar ejecutando una maniobra, y con esto, causar una
pérdida de orientacion del satélite. Entre las soluciones prometedoras se encuentran los
sensores y sistemas de medicion basados en fibras dpticas (por su pequefia masa y dimensiones,
y otras ventajas al respecto a los sensores y sistemas eléctricos o mecénicos ) (Yang, 2001;
Ecke, 2001; Mizutani., 2003; Romo, 2004; Khotiaintsev, 2009).

Los subsistemas hibridos de propulsion (de propelente liquido y de empuje id6nico) también
son prometedores. Actualmente, varias agencias espaciales trabajan sobre estos subsistemas,
tanto para la fase de drbita de transferencia como para su utilizacion durante la vida del satélite
y su deorbitaciéon. Consideramos, que los subsistemas de propulsion de tipo hibrido también
seran mas eficientes en lo relacionado a la inmunidad a las fallas de los elementos, cuando estos
sean implementados en forma modular, con arreglos de multiples impulsores individuales
relativamente pequenos.

Conclusiones

A pesar de un gran avance en diferentes ramas de la ingenieria, orientadas a los satélites de
comunicaciones, aun ocurren fallas en diferentes subsistemas del satélite y la tasa de estas fallas
no disminuye con el tiempo. La causa de esta situacion, es que, a medida que la tecnologia va
mejorando, los componentes y unidades se van haciendo mas eficientes pero también mas
complejos y por tal razon, mas sensibles a diferentes factores desfavorables. Esto nos lleva a la
conclusion que las mejoras incrementales en los elementos y equipos existentes, no resultaran
en un decremento significativo de la tasa de las fallas parciales y totales de los satélites. Por
esto, hay que buscar soluciones radicales tales como nuevos conceptos de disefio de varios
subsistemas de satélites de comunicaciones.

Nuestro analisis estadistico reveld que el subsistema de propulsion es el que ha presentado
un mayor nimero de anomalias que han llevado a la pérdida total de un satélite. Esta relativa
vulnerabilidad del subsistema de propulsion no fue detectada en los estudios realizados
anteriormente; por esto la comunidad satelital y astrondutica debe prestar una mayor atencion a
posibles mejoras a este subsistema.
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Un nuevo concepto que se sustenta y se propone en este trabajo consiste en migracion de
disefios basados en unos cuantos impulsores de gran empuje en el subsistema de propulsion
actual, a disefios modulares con arreglos de muchos impulsores individuales relativamente
pequetios. Esto les brindard una gran redundancia intrinseca a los subsistemas de propulsion,
tanto basados en impulsores de propelente liquido, como en impulsores eléctricos idnicos, igual
que a los subsistemas hibridos.

Ademas, la deteccion temprana de fallas y el aumento de la precision de medicion de
propelente remanente presentan otra oportunidad de disminuir la ocurrencia de anomalias y
aumentar asi la vida til de los satélites. La implementacion practica de este concepto requiere
de sensores y sistemas de medicion con caracteristicas mucho mejores que los existentes. En
particular, los sensores de fibras Opticas presentan mucha promesa en esta aplicacion.

Las mejoras al disefio del subsistema de propulsién que se sustenta y se propone en este
trabajo podran reducir significativamente las consecuencias negativas de fallas en distintos
elementos de este subsistema y asi lograr un aumento de la vida util de los satélites de
comunicaciones.
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Remmen

En los dltimes afios, la tecnologia satelital ha sido de gran importancia en las conmmndcaciones.
Con base en las fallas de satélites registradas desde 1993 hasta la fecha, obtuvimos estadisticas
sobre fallas parciales y totales y su fuente de ongen lo que nos reporta que los subsistemas
mias propensos a fallas totales son principalmente los de onentacidn ¥ de propulsion. Por esto,
el mejoramiento de los sistemas de onentacion y de propulsion y, en particular, el monitoreo
mas eficiente de las cantidades de propelente usado y restante, son importantes para el
aumento de la vida util de los satélites v por consecuencia de las utilidades derivadas de éste.
El tiempo afil en orbita de un satélite fluctia entre 10 y 135 afies ¥ pnnecipalmente depende de
la cantidad de combustible que puede tener a bordo. El combustible sirve al satélite para
realizar comrecciones y cambios de velocidad para confrolar su onentacion en el espacio v
proporcionar el control adecuado de los pardmetros de érbita. Los beneficios significativos,
economicos ¥ logisticos proceden de un sistemsa de medicion de propelente mas exacto. Sin
embargo, las limitaciones en la masa de los satélites no permiten resolver este problema
incrementando el mimero de sensores y otros equipos comespondientes. Durante la ultima
decada, los cientificos de la Facultad de Ingemeria de Ia UNAM con el apoyo de la DGAPA-
PAPIT, del CONACYT, desamollaron sensores de fibra dptica de tipo reffactométmico que
han presentado mma mejor sensbildad exactitud e moumdasd a las mterferencias
electromagnéticas. Estos sensores son compactos y livianos, por lo cual pueden ser de interés
para su aplicacion en sistemas satelitales de propulsion. Avm con las ventajas mencionadas de
estos nuevos sensores contra sensores commumes, hasta la fecha no existe evidencia de que este
tipo de sensor funcione con los propelentes liquides utilizados en la tecnologia espacial. El
indice de refraccion de los propelentes es vanable, desde indices relativamente grandes
(14...1.5) para la lidracina y algunos alcoholes hasta casi la unidad (1.106) para el hidrégeno
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liguide (LH2). Desde el punte de vista de la refractometria, los medios opticamente menos
densos presentan mayor dificultad en las mediciones por medio de sensores refractométmicos,
por lo que el trabajo desarrollade se enfoca a propelentes de este tipo. en particular al
hidrégeno liquido. En el trabajo desarrollade presentamos resultados de disefio v pruebas de
un sensor de fibra dptica capaz de medir la interface entre el hidrégeno liquido v el gas encima
de éste, en un tanque de propelente. Adicionalmente a las caracteristicas de los sensores
refractomémens mencionadas anteriormente, en este caso se analizaron los posibles materiales
para el sensor considerande las condiciones ambientales a las que puede estar sometido en el
espacio, principalmente a los cambios bruscos de temperatura por lo que se elimo el silice
fimdido. Este sensor se puede utilizar en pares o en forma de un amreglo para mediciones de
LH? y almmos otros propelentes, tanto en el espacio como en instalaciones terrestres.
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APENDICE A. LOS SATELITES Y LA HISTORIA
DE LAS TELECOMUNICACIONES VIA SATELITE
EN MEXICO.

A.1 INTRODUCCION A LOS SATELITES

El disefo de los satélites ha evolucionado desde el Sputnik | hasta la actualidad; sin embargo, su
razon de ser sigue siendo la misma, asi como la de la mayor parte de sus elementos. El paso del
tiempo vy los logros en las tecnologias han proporcionado instrumentos mas precisos, sistemas de
provision de energia eléctrica mas potentes y componentes de menor peso, pero todos ellos, en
esencia, no han cambiado mucho pues aun se tienen muchos problemas que resolver en el campo
satelital.

Los satélites pueden dividirse de manera conveniente en dos grupos de elementos principales, la
carga util y la plataforma. La carga util es la razon de ser del satélite, es aquella parte del satélite
que recibe, amplifica y retransmite las sefiales con informacién util; pero para que la carga util
realice su funcion, la plataforma debe proporcionar ciertos recursos:

e La carga util debe estar orientada en la direccion correcta.

e La carga util debe ser operable y confiable sobre cierto periodo de tiempo especificado.

e Los datos y estados de la carga util y elementos que conforman la plataforma deben ser
enviados a la estacion terrestre para su analisis y mantenimiento.

e La drbita del satélite debe ser controlada dentro de sus pardmetros dptimos.

e Una fuente de energia debe estar disponible, para permitir la realizacion de las funciones
programadas [2].

Cada uno de estos requerimientos es proporcionado por los siguientes subsistemas:

e Subsistema de estructura, misma que puede tener muy distintas formas, pero que
siempre se construye con metales muy ligeros pero bastante resistentes.

e Subsistema de propulsion, compuesto por multiples motores o impulsores de bajo
empuje, que sirven al satélite para realizar pequefias correcciones y cambios de velocidad
para controlar su orientacién en el espacio y proporcionar el control adecuado de los
parametros de la drbita requeridos para mantener al satélite en su posiciéon éptima para
entregar la informacién dada por la carga util. Ultimamente, se estan usando en estos
motores otros métodos de propulsién como la eléctrica o idnica, cuyo bajo empuje, pero
elevado impulso especifico, los hace mas eficientes y muy econdmicos en cuanto al
consumo de combustible.

e Subsistema de control de orientacion, que trabaja contra las perturbaciones a las que esta
sometido el aparato, como el viento solar. Este sistema permite al satélite saber
constantemente donde estd y hacia donde debe orientarse para que las emisiones lleguen
a la zona deseada, considerando su movimiento natural norte-sur y este-oeste alrededor
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de un punto. Ademas, orienta los paneles solares hacia el Sol, sin importar cémo esté
posicionado el satélite. Uno de sus elementos principales es una computadora, que lleva
una serie de programas capaces de reaccionar ante una variada gama de problemas: si
algo grave o inesperado ocurre, desconectara automaticamente todos los sistemas no
esenciales, se orientara hacia el Sol para garantizar una adecuada iluminacién de las celdas
solares e intentara comunicarse con la Tierra o esperar érdenes procedentes de ella. Esta
fase se denomina modo seguro y puede salvar la vida a muchos satélites dando tiempo a
la intervencion humana.

e Subsistema de potencia. La fuente de energia primaria para el satélite la constituyen las
celdas solares que son colocadas en grupos para conformar lo que se conoce como panel
solar. Los paneles, por sus grandes dimensiones y su relativa fragilidad, deben permanecer
plegados durante el despegue. Una vez que el satélite se encuentra en su posicidn, se
despliegan los paneles y empiezan a proporcionar energia a los sistemas, que hasta
entonces habian sido alimentados por baterias o por una mezcla entre energia de los
paneles y las baterias, ya que en algunos satélites una seccion de los paneles, al ir
plegados, es iluminada en los momentos que esta seccién de panel queda expuesta al Sol.
Esta energia es administrada por un sistema especial que regula el voltaje y la distribuye
de forma adecuada al resto de los componentes. Cuanto mayor es el nimero de celdas
agrupadas, mas potencia puede generarse. Aunque es verdad que éstas suelen
deteriorarse con el paso del tiempo, ahora los constructores de satélites colocan un
numero suplementario de ellas para garantizar que proporcionardn suficiente electricidad,
incluso, durante el ultimo periodo de su vida util. Este subsistema cuenta con baterias
como fuente de energia secundaria, las cuales proveen energia suficiente para alimentar a
los sistemas cuando la energia proveniente del Sol no puede ser aprovechada, esto ocurre
por ejemplo, durante eclipses; éstas son cargadas poco antes del lanzamiento y de ellas
también depende la vida del satélite.

e Subsistema de telemetria, comando y rango. Es el encargado de hacer contacto con las
estaciones terrenas con el fin de recibir érdenes de ellas y enviar toda la informacién
referente al estado de las unidades que conforman al satélite para dar seguimiento a su
operacion. Esto permite el correcto mantenimiento de los subsistemas del satélite [1].

El porcentaje de masa de cada uno de los subsistemas, y por ello también del de
comunicaciones, depende mucho del tipo de estabilizacién que emplee el satélite [Neri,
2003], como se puede apreciar en la Tabla A.1.

TABLA A.1. Masas relativas de los subsistemas del satélite

Subsistemas Estabilizacion en tres ejes Estabilizacion de giro
% Total de masa en seco (masa % Total de masa en seco
de satélite sin combustible) (masa de satélite sin
combustible)
Cables-arneses 4 4
Telemetria, comando y rango 4 4
Estructura 18 21

Control de orientacion

Propulsion en orbita

Propulsor para puesta en 6rbita

IV
;oo |w(un

Térmico
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Subsistemas Estabilizacion en tres ejes Estabilizacion de giro

% Total de masa en seco (masa % Total de masa en seco
de satélite sin combustible) (masa de satélite sin
combustible)
Comunicaciones 28 25
Potencia 23 24
Total 100 100

En la Tabla A.1 se observa que los satélites con estabilizacion de giro llevan un tres por
ciento menos de carga util (equipos de subsistema de comunicaciones) que los
estabilizados en tres ejes, este cambio en la distribucién de la masa en algunos casos
se vera compensado por algunas de las caracteristicas de dicho tipo de estabilizacion.

Por el tipo de misidon se puede realizar una clasificacion basandose en las caracteristicas
principales de sus 6rbitas respectivas:

e Satélites geoestacionarios (GEO). Son los que se ubican en la drbita del mismo nombre,
sobre la linea del Ecuador y a una altitud de 36 000 km. Son utilizados para la transmision
de datos, voz y video principalmente.

e Satélites no geoestacionarios. Que a su vez se dividen en:
o Los Medium Earth Orbit (MEO), ubicados en drbita terrestre media alrededor de
10 000 km de altitud.
o Los Low Earth Orbit (LEO), localizados en drbitas mas bajas, entre 250 y 1500 km
de altitud.

Tanto los satélites MEO como los LEO, por su menor altitud, tienen una velocidad de
rotacion distinta a la terrestre y, por lo tanto, mas rapida; se emplean para servicios de
percepcion remota, telefonia etc., por mencionar algunos de sus usos [2].

Dada su gran variedad, existen diversas clasificaciones en base a sus aplicaciones; la UIT los divide
de acuerdo con el tipo de servicio que éstos prestan, de tal manera que los hay fijos, moéviles, de
radiodifusion, de radionavegacién y de exploracién. Adicionalmente se pueden clasificar en base a
su propdsito especifico como:

e Satélites cientificos Empezaron a lanzase en la década de los afios 50, vy
hasta ahora tienen como principal objetivo estudiar la Tierra -superficie,
atmodsfera y entorno- y los demas cuerpos celestes. En el inicio de la
exploracidon espacial, se considerd prioritario conocer las condiciones que
imperaban sobre un objeto que girara repetidamente alrededor del planeta.
Estos aparatos han permitido que el conocimiento del Universo sea mucho mas
preciso.

Los satélites Echo | no sdélo fueron Utiles para experimentar técnicas de
comunicacién pasivas, sino que proporcionaron buena informacion sobre la
densidad de la atmodsfera a diversas altitudes. El satélite Explorer | detectd los
cinturones de radiacién (Van Allen) que rodean la Tierra. Otros satélites
similares ayudaron a establecer la abundancia de micro meteoritos en los
alrededores del planeta, factor importante para tener en cuenta antes de lanzar
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una nave tripulada y, ademas, estudiaron ampliamente los campos
geomagnéticos, la cantidad de radiacion, la ionosfera terrestre y la densidad
atmosférica, entre otras muchas investigaciones.

Una rama de la ciencia que se ha visto beneficiada por las actividades en el
espacio es la Geodesia. Los satélites geodésicos han permitido conocer con
exactitud la forma de los continentes, asi como el lentisimo pero constante
movimiento de las placas terrestres.

Asi mismo, los satélites ocednicos han explorado el fondo marino, revelando
gran cantidad de informacion: el Seasat (lanzado en 1978), equipado con un
radar especial, fue uno de los aparatos dedicados a este tipo de investigacion.

Satélites de comunicaciones: Constituyen la aplicacion espacial mas rentable
y, a la vez, mas difundida en la actualidad. Las transmisiones en directo via
satélite ya son parte la cotidianeidad, por lo que no tienen ningln caracter
especial. Para la difusion directa de servicios de television y radio, telefonia y
comunicaciones moviles soélo son necesarios sencillos receptores y antenas
parabolicas cada dia mas pequefias.

Satélites de meteorologia: Estos satélites, aunque se puede afirmar que son
cientificos, son aparatos especializados que se dedican exclusivamente a la
observacién de la atmosfera en su conjunto. La comprension de la dinamica de
la fisica atmosférica, el comportamiento de las masas nebulosas o el
movimiento del aire frio o caliente resultan indispensables para realizar
predicciones del clima, pues sus efectos impactan de manera irremediable en
las actividades de los seres humanos.

El primer satélite meteoroldgico fue el Tiros-1 (lanzado en abril de 1960); luego
le siguieron los ESSA, ITOS, Nimbus, NOAA y Meteor, por mencionar algunos. A
estos artefactos se debe el descubrimiento del agujero en la capa de ozono.
Algunos de éstos se colocan en orbitas no geoestacionarias, como los que pasan
sobre los polos de la Tierra y posibilitan una cobertura de toda la superficie de
ella. Otros satélites meteoroldgicos de odrbita geoestacionaria como el SMS,
GOES y Meteosat pueden cubrir todo un hemisferio y permiten seguir el
comportamiento de fendmenos como la temporada de huracanes, el avance de
las grandes borrascas, los frentes frios, el conocimiento de la temperatura de la
atmadsfera en cada nivel altimétrico, la presidn, la distribucién del vapor de agua
y, con ello, el porqué de las sequias o los efectos de la contaminacién, entre
muchos otros fendmenos mas.

Satélites de navegacion: Desarrollados originalmente con fines militares al
marcar el rumbo de misiles, submarinos, bombarderos y tropas, ahora se usan
como sistemas de posicionamiento global (GPS, por sus siglas en inglés) para
identificar locaciones terrestres mediante la triangulacién de al menos tres
satélites y una unidad receptora manual que puede sefalar el lugar donde ésta
se encuentra y obtener asi con exactitud las coordenadas de su localizacidon
geografica.

Los satélites actuales dedicados a esta tarea (Transit, Navstar GPS, Tsikada,
Parus, Uragan, etc.) utilizan frecuencias bajas y medias que estan abiertas al
publico. Una de las aplicaciones de estos satélites la realiza con éxito la
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navegacion aérea, que estd empezando a aprovecharla en los aterrizajes de las
aeronaves, ello le supone una guia econdmica y muy segura para esas
actividades.

Otra faceta de los satélites de navegacién se encuentra en la busqueda y el
rescate (COSPAS/SARSAT). En estos casos los receptores son vehiculos
dedicados a otras tareas, que ademas estan equipados con receptores
especiales. Cuando una embarcaciéon se pierde en alta mar, puede enviar
sefiales que el satélite recibird y reenviara al puesto de rescate mas préximo,
incluyendo sus coordenadas aproximadas.

Satélites de teledeteccién: Estos observan el planeta mediante sensores
multiespectrales, esto es, que pueden sensar diferentes frecuencias o "colores",
lo que les permite localizar recursos naturales, vigilar las condiciones de salud
de los cultivos, el grado de deforestacion, el avance de la contaminacion en los
mares y un sinfin de caracteristicas mas.

El aumento de la resolucién (que permite ver con mayor claridad detalles mas
pequefios de la superficie) esta llegando a extremos insospechados, a tal punto
que las fotografias que obtienen, pueden tener una clara aplicaciéon militar. Para
un mejor aprovechamiento de sus capacidades, los satélites de teledeteccién se
suelen colocar en orbitas bajas y polares, a menudo sincronizadas con el Sol.
Desde ellas, enfocan sus sensores, que son capaces de tomar imagenes en
varias longitudes de onda o bandas espectrales. El satélite toma constantemente
imagenes a su paso, engrosando los archivos que se pondran a disposicién del
publico y serviran como un acervo histérico de la evolucién de la superficie
terrestre.

Satélites militares: Son aquellos que apoyan las operaciones militares de
ciertos paises, bajo la premisa de su seguridad nacional. La magnitud de sus
programas espaciales militares es tan grande y secreta que hasta hace poco
solo se podia valorar por el nUmero de lanzamientos que se suponian.

Uno de los aspectos fundamentales del equilibrio armamentista durante la
Guerra Fria fue la posibilidad de una respuesta adecuada ante cualquier ataque
enemigo. Para ello, era necesario conocer con la suficiente antelacion el
despegue de un misil desde cualquier punto del globo terraqueo. Entonces, se
fabricaron los satélites de alerta inmediata, que detectan cualquier lanzamiento,
tanto de cohetes comerciales como militares.

En un principio, Estados Unidos inicié esta actividad utilizando grandes antenas
terrestres, después lanzaron satélites del tipo Midas o DSP, los cuales poseen
sensores infrarrojos que detectan el calor producido por los gases del escape de
los motores de un misil. Dado que el tiempo de funcionamiento de los motores
de uno de estos vehiculos suele ser inferior a los 10 6 15 minutos, la deteccidon
debe hacerse lo antes posible, dandole tiempo para responder al atague. Rusia,
por su parte, usa los satélites Oko y Prognoz.

Los océanos son un escenario en el que se han desarrollado espectaculares
batallas navales y un lugar en el que patrullan barcos y submarinos de todas
clases. Estos Ultimos pueden estar equipados con misiles nucleares y su
movilidad y ocultacidon bajo el agua los hace muy peligrosos. Por eso, se han
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desarrollado satélites que tratan de localizarlos. Es el caso de los White Cloud
americanos o los RORSAT/EORSAT soviéticos.

Algunos satélites especiales -cuya identidad es protegida con mayor recelo-
permiten captar conversaciones telefénicas o radiofénicas desde enormes
distancias. Algunas de ellas podrian consistir en érdenes de ataque, las cuales
hay que interceptar. Es tal el éxito de estos satélites que muchas de las
transmisiones deben ser codificadas. Destacan aqui los programas Jumpseat,
Chalet/Vortex, Orion, Magnum/Aquacade, Tselina, entre otros [1 - 2].

A.2 ANTECEDENTES Y ESTADO ACTUAL DE LAS
TELECOMUNICACIONES VIA SATELITE EN MEXICO

A.2.1 Comunicaciones satelitales comerciales

Historicamente, las comunicaciones modernas en México inician en la década de los treinta en el
siglo pasado, por el gran apoyo que prestaban a la red telegrafica y telefénica. La era de
comunicaciones satelitales en México empezd a mediados del siglo pasado.

En el desarrollo de las comunicaciones comerciales via satélite en México se pueden mencionar las
siguientes etapas importantes:

Octubre 1957. Los radioaficionados mexicanos son los primeros en captar en México las sefiales
del satélite soviético Sputnik I, primer satélite artificial de comunicacién lanzado desde la Tierra.

Julio 1962. Se lanzé al espacio el Telstar |, primer satélite geoestacionario de comunicaciones de la
historia, construido por AT&T y los Laboratorios Bell. Aunque ese pionero solo estuvo en Orbita
siete meses, fue suficiente para dar comienzo a la larga historia de la industria satelital en el
continente americano [3].

Agosto 1962. Por decreto presidencial se crea la Comisidon Nacional del Espacio Exterior (CNEE)
dependiente de la SCT, con el fin de controlar todo lo relacionado con la investigacidn, exploracion
y utilizacién con fines pacificos del espacio exterior [4].

Septiembre 1963. En la reunidn del Consejo Interamericano Econdmico y Social (CIES) de la
Organizacién de Estados Americanos (OEA), celebrado en Sao Paulo, Brasil, se decidio la creacién
de la Comision Interamericana de Telecomunicaciones (CITEL) [5].

Octubre 1966. México se incorpora al Consorcio Internacional de Telecomunicaciones via Satélite
(INTELSAT), organismo creado en 1964, con el objeto de integrar una red internacional de
comunicaciones por satélite con la participacién de varias naciones. Adquiere los derechos de un
satélite de telecomunicaciones, el famoso "pdjaro madrugador" (Early Bird), para transmitir los
Juegos Olimpicos de 1968, celebrados en nuestra nacidn, convirtiéndose éste en el primer enlace
de telecomunicaciones via satélite, desde la estacién terrena de Tulancingo, Hidalgo.
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Enero 1969. Se inicia el servicio internacional telefénico y telegrafico en México via satélite, a
través de la estacién terrena Tulancingo I.

1970. Se inicia el uso de la capacidad en un satélite de INTELSAT para servicios domésticos. En este
afo se transmitié a todo el mundo via satélite, la Copa Mundial de Futbol efectuada en México,
donde incidid con mayor fuerza la continua modernizacién de los medios de comunicacion, en
virtud del uso generalizado de los satélites artificiales de telecomunicacién.

Mediante el satélite Intelsat IV, la televisidn mexicana se enlazé con 38 naciones y el servicio
publico de Teleinformatica entrd en operacion.

En los afios siguientes, se inauguraron las estaciones terrenas de telecomunicaciones via satélite
"Tulancingo II"; y, "llI", 71 estaciones terrestres mas, y el centro de control y seguimiento terrestre
del sistema de satélites Morelos, denominado "Walter Cross Buchanan" [5, 6].

Con esto quedd terminada la infraestructura de telecomunicaciones para la puesta en drbita del
Morelos | en junio de 1985, el primer satélite mexicano; y, el lanzamiento, en septiembre de ese
mismo afo, del Morelos II.

Junio 1985. Se lanza el satélite Morelos |, desde Cabo Cafiaveral, Florida, a bordo de la misidn
tripulada 51-G de la NASA, para tal propdsito, se utilizé el transbordador espacial "Discovery". El
satélite logrd exitosamente su posiciéon orbital (113° W) con cobertura nacional.

Los datos principales de este satélite de comunicaciones se listan a continuacion:

Tipo de satélite: comunicacion

Modelo: Hughes HS-376

Longitud desplegado en drbita: 6.58 metros

Diametro: 2.2 metros

Peso en operacién: 644 Kg

Elementos principales: cuatro motores de hidracina con 132 Kg. de combustible para un tiempo de
vida de servicio de 9 afios. Satélite de estabilizacion por giro

Cobertura: el territorio mexicano

Servicios: telefonia, datos, televisidon

El mismo afio se continud con la construccion del Centro de Control Iztapalapa, en la ciudad de
México.

Noviembre 1985. Lanzamiento del Morelos Il, desde Cabo Canaveral, Florida, a bordo del Atlantis
(OV-104), en la misién tripulada de la NASA (61-B), en la que participo el primer viajero espacial
mexicano, el doctor Rodolfo Neri Vela - egresado y profesor e investigador titular de la Facultad de
Ingenieria de la UNAM. El satélite ocupd la posicion orbital geoestacionaria de 116.8° W, con
cobertura nacional. Los datos principales de este satélite son:

Tipo de satélite: comunicacion

Modelo: Hughes HS-376

Longitud fisica, una vez desplegado en érbita: 6.58 m
Didmetro: 2.2 m
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Peso en operacién: 644 Kg

Elementos principales: cuatro motores de hidracina con 132 Kg de combustible suficiente para un
tiempo de vida de servicio de 9 afios. Satélite de estabilizacidn por giro

Cobertura: el territorio mexicano

Servicios: telefonia, datos, television

Abril 1991. La SCT, a través de la empresa paraestatal Telecomunicaciones de México (Telecomm),
firmd con la empresa estadounidense Hughes Communications Internacional, Inc., una carta de
intencién para la construccién de la segunda generacién de satélites mexicanos "Solidaridad". El
nuevo sistema comprendia dos satélites de telecomunicaciones de lo mas avanzado en tecnologia
espacial en esa época, que proporcionaria los servicios de conduccion de sefiales digitales de voz,
video, datos, radio y televisidn en las bandas C y Ku. Ademas, contaria con la banda L, destinada al
servicio movil, lo que permitiria la comunicacién con el transporte terrestre, aéreo, maritimo, asi
como rastreo para casos de emergencia.

Los Solidaridad 1 y 2 (HS601), de estabilizacion triaxial, se disefiaron para ofrecer servicios de
banda C en México, el sur de Estados Unidos y el resto de Latinoamérica, y servicios de banda L en
México y Estados Unidos. Ambos equipos constituyeron en su época uno de los equipos de la mas
alta tecnologia en el mundo, lo que permitiria a México mantenerse a la vanguardia en ese campo.

Noviembre 1993. Lanzamiento exitoso del Solidaridad 1 a bordo del cohete impulsor Ariane 4,
lanzado desde Kourou, Guayana Francesa. El satélite alcanza su posicidn orbital (109.20 Oeste).

Caracteristicas generales

Sistema de estabilizacién: triaxial

Peso: 2791 Kg

Las dimensiones son: 3.57 m x 3.14 m x2.67 m (plegado), 7 m x 3.14 m x 21 m (desplegado)
Potencia: 2.5 KW

Solidaridad cuenta con equipo de banda L que permite comunicaciones méviles terrestres. En la
Tabla A.2 se listan las principales caracteristicas del subsistema de comunicaciones de este

satélite.

TABLA A.2. Caracteristicas principales del satélite Solidaridad 1.

Banda Ku — Transpondedores
de 54 MHz, cada uno

Banda C Transpondedores
de 72 MHz, cada uno

Banda C - Transpondedores

Caracteristica de 36 MHz, cada uno

PIRE (Potencia Isotropica
Radiada Efectiva) a Fin de
Cobertura (dBW)

Regién 1 — México y sur de
Estados Unidos:37.0
Regién 2 — México y el
Caribe:36.2

Region 3 - Sudamérica:36.6

Regidn 1- México y sur de
Estados Unidos : 40.1

Regién 4 - México:47.0
Regidn 5 — Estados Unidos:45

Capacidad instalada
(numero de

12

16




Caracteristica

Banda C - Transpondedores
de 36 MHz, cada uno

Banda C Transpondedores
de 72 MHz, cada uno

Banda Ku — Transpondedores

de 54 MHz, cada uno

transpondedores)

Cobertura de las
principales ciudades de
Estados Unidos

Los Angeles, San Antonio
y Miami

Los Angeles y San Antonio

Los Angeles, Nueva York, Miami,
Houston, Dallas, y San Francisco

Cobertura de los
principales paises de
América Latina

México, Argentina, Chile,
Venezuela, Colombiay
América Central

México, Belice y Guatemala

México, Guatemala, Belice y
Cuba

Ganancia/Temperatura - Region 1:2.5 Regién 1:2.0 Region 4:2.2

G/T (dB/K) (EOC- Fin de Regién 2 : -0.5 Regién 5:2.5

cobertura por sus siglas en Regiéon 3:1.0

inglés)

Densidad de flujo a Regién 1:-92.0 Regién 1:-89.0 Regién 4 : -95.0

saturacion® (dBW/m?) Region 2 : -92.0 Region 5 : -95.0
Region 3 :-89.0

Redundancia

14 SSPAs’ para 12 canales

8 SSPAs para 6 canales

20 TWTAS para 16 canales

Potencia de salida de los
amplificadores (W)

SSPAde 10y 16

SSPA de 14.4

TWTA de 45

Rango de atenuacion de
entrada(dB) *

0 a 14 en pasos de 2

0a 14 en pasosde 2

0a22en pasos 2

Toleranciaenla
orientacion espacial de la
nave (°)

+0.05 N-S
+0.05 E-W

Vida estimada de operacion: 14 afios Inicio de operacion: enero de 1994.

Entre 1994 y 2000, el gobierno federal desarrollé la Red de Televisiéon Educativa (Edusat), que se
modernizd en los ultimos afios mediante la instalacion de sistemas de compresion digital que
permiten transmitir hasta 24 canales de televisidon utilizando un transpondedor del satélite
Solidaridad y otro del Satmex 5.

Octubre 1994. Lanzamiento del Solidaridad 2 a bordo del Ariane 4 desde Kourou, Guayana
Francesa. El satélite alcanza exitosamente su posicidn orbital. (113° Oeste).

Caracteristicas generales

Sistema de estabilizacion: triaxial

Peso: 2791 kg

Las dimensiones son: 3.57 m x 3.14 m x2.67 m (plegado), 7 m x 3.14 m x 21 m (desplegado)
Potencia: 2.5 KW

! Densidad de flujo a saturacién - La densidad de flujo de saturacion (DFS) se define como la densidad de
flujo de potencia (dBW/mZ) a la entrada de la antena que hace que el transpondedor alcance la saturacion.
Este valor varia en funcidon de la ganancia de cada transpondedor.

% SSPA — Solid State Power Amplifier.

> TWTA —Traveling Wave Tube Amplifier

* Rango de atenuacion de entrada — Nivel de atenuacién que puede ser ajustada la sefial de entrada por
medio del ajuste en el equipo del satélite a través de comandos enviados desde Tierra.
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Solidaridad 2 cuenta con equipo de banda L que permite comunicaciones moviles. La Tabla A.3
lista las caracteristicas principales del subsistema de comunicaciones de Solidaridad 2.

TABLA A.3. Caracteristicas principales del satélite Solidaridad 2.

Caracteristica Banda C Banda Ku Banda L
Bandas de frecuencia | 5.9 a 6.4 (Recepcion) 14a14.5 De estacién maestra a estaciones
(GHz) 3.7 a 4.2 (Transmision) (Recepcion) moviles: 14.248 a 14.265 (Recepcion)
11.7a12.2 1.528 a 1.559 (Transmisidn)

(Transmision)

De estaciones moviles a la maestra:
1.629 a 1.66 (Recepcion) 11.9515 a
11.9685 (Transmision)

Cobertura Regidn 1: México y Sur de Regidn 4: México Meéxico y su mar territorial Servicios:
Estados Unidos y Sur de Estados enlaces de comunicacién entre lugares
Regidn 2: México, Centro Unidos moviles de transporte terrestre, aéreo,
América, Caribe, Sur de Region 5: ciertas maritimo y sus respectivas bases.
Estados Unidos. ciudades de
Regidn 3: El resto de América Estados Unidos
del Sur excepto Brasil. Servicios:
Servicios: conduccidn de conduccion de
sefales de Radioy TV., telefonia rural,
enlaces de telefonia publica, redes
redes corporativas de voz y corporativas de
datos, redes troncales de voz y datos y
telefonia publica, redes redes digitales
digitales publicas y privadas. publicas y
privadas.
No. Canales 18: 12 de 36 MHz y 6 de 72 16 de 54MHz 3 sub-bandas

MHz c/u.

No. Amplificadores

8 de 72MHz y 16 de 36 MHz

20 (16 operandoy
4 redundantes)

6 (4 operando y 2 redundantes)

PIRE Canales de 72 MHz: 40 dBW Region 4: 47 dBW | 45 dBW
Canales de 36 MHz: 37 dBW Regidn 5:
46.4dBW
G/T (figura de Canales de 72 MHz: 2.5 dB/K Regién 4: 2.2 dB/K | -1.5dB/K
mérito) Canales de 36 MHz: Regiones 4y 5:
Region 1: 2dB/K 2.5 dB/K

Region 2:-0.5dB/K
Regidén 3:1dB/K

SFD (densidad de
flujo)

Canales de 72 MHz:
92dBW/m’
Canales de 36 MHz:
89dBW/m’

Region 4 y Region
5: -89 dBW/m’

Subida: -92 dBW/m’
Bajada -89 dBW/m?

Vida estimada de operacion: 14 afios

| Inicio de operaciéon: noviembre 1994

Agosto 1996. Creacién de la Comision Federal de Telecomunicaciones (Cofetel).

Junio 1997. Se constituyd legalmente la nueva empresa paraestatal Satélites Mexicanos (Satmex).

Diciembre 1998. Como parte de la modernizacidn del sistema satelital, la empresa concesionaria
Satélites Mexicanos, SA de C.V. (Satmex) puso en érbita el satélite de tercera generacién Satmex 5,
con potencia y capacidad 10 veces superior al Morelos Il, al cual sustituyé en su totalidad, y con
cobertura total sobre el continente americano. Satmex 5 fue lanzado al espacio a bordo del
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vehiculo Ariane 4L, desde la plataforma de Kourou, Guayana Francesa. El nuevo satélite provee de
mas y mejores servicios y la apertura de nuevos mercados nacionales e internacionales. En la Tabla
A.43 se muestran las principales caracteristicas del subsistema de comunicaciones [7].

Abril 1999. El satélite Solidaridad 1 presentd importantes fallas técnicas, al quedar inutilizado uno
de los dos procesadores del sistema; dejé temporalmente sin servicio a 150 usuarios grandes [8].

Agosto 2000. Se presentaron fallas en el procesador de respaldo del Solidaridad 1. Después de dos
dias y, de numerosos intentos por restablecer la comunicacién con los procesadores vy, por
recomendacién del fabricante Hughes Space and Communications, Ltd., la empresa Satmex envié
los comandos de apagado del satélite.

TABLA A.4. Caracteristicas principales del satélite Satmex 5.

_— Banda C - Banda Ku- Transpondedores
Caracteristica transpondedores de 36
de 36 MHz
MHz

PIRE (dBW) 39 Ku 1: 49.0
en la orilla de la cobertura Ku 2: 46.0
G/T (dB/K) 5 Ku 1: 0
en la orilla de la cobertura Ku2:-1.5
Densidad de flujo a saturacion Ku1:-93
(dBW/m?) 93 Ku 2: -95
No. de transpondedores 24 24
Redundancia 30 TWTAs para 24 canales| 32 TWTAs para 24 canales
Rango de atenuacion de entrada (dB) Oal5enpasosdel Oa20enpasosdel
Inicio de operacién Enero de 1999
Vida estimada de operacién Mas de 15 afios

Derivado de la falla total del satélite Solidaridad 1, los servicios fueron cubiertos por los satélites
Solidaridad 2 y Satmex 5.

2001. Principia la construccién del satélite Satmex 6, que serd ubicado en la posicidon orbital de
109.2° longitud Oeste [9].

En la Tabla A.5 se muestra un comparativo de los servicios satelitales que se ofrecieron en México
entre los afos de 1995 a 2001 [10]. En esta tabla se observa que la prestacion del servicio tuvo su
auge en el afio de 1999 cuando México contaba con los satélites Solidaridad 1, Solidaridad 2 y
Satmex 5. Pero, debido a la pérdida del satélite Solidaridad 1 por fallas en sus computadoras a
bordo no se pudo recuperar el nivel de servicios, el cual, con los dos satélites que quedaron en
operacion, disminuyd adn mas que cuando se iniciaron las operaciones con los satélites Morelos.

TABLA A.5. Cuadro comparativo de ocupacion satelital y tipos de servicios ocupados entre los afnos
1995 y 2001 [10].

Satélite Ocupacion (MHz)
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Capacidad disponible y no

Total Televisién Radio Voz y datos Movil comercializable

1995 | 4,752.00 1,003.60 46.9 1,337.90 51 2,312.60
Morelos Il 1,296.00 536.8 2.8 250.3 - 506.1
Solidaridad 1 1,728.00 343.4 40.9 773.9 25.5 544.3
Solidaridad 2 1,728.00 123.4 3.2 313.7 25.5 1,262.20

1996 | 4,752.00 1,593.50 13.1 1,208.60 51 1,885.80
Morelos Il 1,296.00 540 2.3 345.3 - 408.4
Solidaridad 1 1,728.00 375.1 7.6 654.8 25.5 665
Solidaridad 2 1,728.00 678.4 3.2 208.5 25.5 812.4

1997 | 4,752.00 1,715.20 14.2 1,028.00 51 1,943.60
Morelos Il 1,296.00 576 1.9 163.8 - 554.3
Solidaridad 1 1,728.00 344.5 8.3 582.8 25.5 766.9
Solidaridad 2 1,728.00 794.7 4 281.4 25.5 622.4

1998 | 3,456.00 1,362.60 11.8 1,159.30 51 871.3
Morelos Il - - - - - -
Solidaridad 1 1,728.00 588.7 7.8 523.8 25.5 582.2
Solidaridad 2 1,728.00 773.9 4 635.5 25.5 289.1

1999 | 5,184.00 1,690.50 11.9 1,789.70 51 1,640.90
Solidaridad 1 1,728.00 410.6 7.9 336 25.5 948
Solidaridad 2 1,728.00 732.3 4 617.9 25.5 348.3
Satmex 5 1,728.00 547.6 835.8 - 344.6

2000 3,456.00 1,140.40 5.3 2,103.90 27 179.4
Solidaridad 1 - - - - - -
Solidaridad 2 1,728.00 746 5.1 784.7 27 165.2
Satmex 5 1,728.00 394.4 0.2 1,319.20 0 14.3

2001 | 3,456.00 1,193.90 22.5 1,715.10 27 497.5
Solidaridad 2 1,728.00 826.9 13.7 606.8 27 253.6
Satmex 5 1,728.00 367 8.8 1,108.30 0 243.9

Para el afio de 2002, Satmex operaba los satélites mexicanos Solidaridad 2, Satmex 5, de cobertura
regional y continental en las bandas C y Ku para ambos y banda L en Solidaridad 2, y abarcaba
desde Canada hasta Argentina y Morelos Il en érbita inclinada sin ofrecer servicios comerciales.

A partir de septiembre de 2002 se abrié el mercado satelital mexicano a concesionarios
extranjeros. Dentro de la flota satelital de los operadores que ofrecen servicios a nuestro pais, los
satélites que tienen cobertura en México y sus principales caracteristicas son incluidos en la Tabla

A.6[11].

TABLA A.6. Listado de satélites con cobertura en México [11].

Satélite

Posicion

Fecha de

| Modelo del | Tiempo de vida | Banda C

| Banda Ku
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Regidn de cobertura

Region de cobertura

G-15 133 °W Octubre 13, Orbital Star 15 Afios 50 estados de Estados
2005 2 Unidos, Canada, México,
Caribe
IA-7 129 °W Septiembre 25, 12 afios 50 estados de Estados 50 estados de
1999 Unidos, Canadd, México, | Estados Unidos,
Caribe, Centroamérica Canada, México,
Caribe
G-13 127 °W Septiembre 30, Boeing 601 15 Afios 50 estados de Estados
2003 HP Unidos, Canadd, México,
Caribe
Horizons- 127 °W Septiembre 30, Boeing 601 15 Ailos 50 estados de
1 2003 HP Estados Unidos,
Canada, México,
Caribe
G-14 125 °wW Agosto 13, 2005 Orbital Star 15 Afios 50 estados de Estados
2 Unidos, Canada, México,
Caribe
G-12 125 °W Abril 8, 2003 Orbital Star 15 Ailos 50 estados de Estados
2 Unidos, Canada, México,
Caribe
G-10R 123 °W Enero 24, 2000 Boeing 601 15 Afios 50 estados de Estados 50 estados de
HP Unidos, Canada, Norte Estados Unidos, Sur
de México, Caribe de Canadd, México,
Caribe
IA-13 121°W Agosto 8, 2003 16 Afios 50 estados de Estados
Unidos, Canada, México,
Caribe, Centroamérica
G-4R 99 °W Abril 18, 2000 Boeing 601 15 Afios 50 estados de Estados Conus (todo Estados
HP Unidos, Canadd, Norte Unidos) (todo
de México, Caribe Estados Unidos) ,
Sur de Alaska,
Hawaii, Sur de
Canada, México,
Caribe
IA-5 97 °W Mayo 24, 1997 12 aflos 50 estados de Estados Conus (todo Estados
Unidos, Canada, México, Unidos) (todo
Caribe, Centroamérica Estados Unidos) ,
Sur de Alaska,
Hawaii, Sur de
Canada, México,
Caribe
G-3C 95 °W Junio 15, 2002 Boeing 702 15 Afios 50 estados de Estados 50 estados de
Unidos, Canada, México, Estados Unidos, Sur
Caribe de Canada, México
IA—6 93 °W Febrero 15, 12 afios 50 estados de Estados 50 estados de
1999 Unidos, Canada, México, Estados Unidos,
Caribe, Centroamérica Canada, México,
Caribe
G-9 91 °W mayo , 1996 Boeing 376 12 aflos 50 estados de Estados
Unidos, Mitad de
Canada, México
G11 91 °W Diciembre 21, Boeing 702 15 Afios Conus (todo Estados Sudameérica, Brasil
1999 Unidos) (todo Estados extendido
Unidos), Canada, México, | Conus (todo Estados
Caribe Unidos), Sur de
Canada, México,
Caribe
Conus (todo Estados
Unidos), Canada,
México, Caribe
IA-8 89 °W 2005 15 Afios 50 estados de Estados 50 estados de

Unidos, Canada, México,
Caribe, costa de Africa

Estados Unidos, Sur
de Canadd, México,
Caribe
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Satélite Posicion Fecha de Modelo del Tiempo de vida Banda C Banda Ku
lanzamiento satélite esperado Regidn de cobertura Regidn de cobertura
SBS-6 74 °W Octubre, 1990 Boeing 393 15 Afios Conus (todo Estados
Unidos)
1S-805 304.5 °E 1998 Lockheed Centroamérica,
Martin Venezuela,
Colombia, Ecuador,
Norte de Peru
1S-707 307 °E 1996 SS/Loral 15 Afios Sudamérica (Spot B) Conus (todo Estados
Unidos), México
Sur de Sudamérica
1S-705 310 °E Marzo 22,1995 SS/Loral Norte de Sudamérica Norte de
(Spot A) Sudamérica (Spot 3)
PAS-9 58 "W Julio 28, 2000 Boeing 601 15 Afios México, Caribe, Sur
HP de Conus (todo
Estados Unidos)
Brasil
1S-903 325.5°E Marzo 30, 2002 SS/Loral Caribe (Spot 2)
PAS - 1R 45 °W Noviembre 15, Boeing 702 15 Afios US/Latinoamérica Ku-band US/México
2000 Ku-band S. America
1S-801 328.5°E Enero 03, 1997 Lockheed Caribe (Spot 1)
Martin
PAS - 3R 43 °W Enero 12, 1996 Boeing 601 Conus (todo Estados Norteamérica
Unidos), Latinoamérica (Conus (todo
Estados Unidos))
Norte de
Sudamérica
Sur de Sudamérica
Costa este de Brasil
1S-905 335.5°E Junio 5, 2002 SS/Loral Caribe, Florida,
Golfo de México
1S-605 174 °E Agosto 14, 1991 | Hughes Conus (todo Estados
Aircraft C. Unidos)
1S-701 180 °E Octubre 22, SS/Loral Conus (todo Estados
1993 Unidos)

Octubre 2002. El satélite Satmex 6 se planed para sustituir a Solidaridad 1. El

lanzamiento se

planteé que costaria cien millones de ddlares; dicho artefacto tiene un valor de 300 millones de
ddlares, incluidos los respectivos seguros.

Diciembre 2003. Satmex cierra mal el afio, derivado de algunas fallas técnicas de Satmex 5.

Mayo 2006. Se lanza el satélite Satmex 6 para ocupar la posiciéon 113W. El satélite Solidaridad 2 se
migra a la posicion 114.9W. En la Tabla A.7 se listan las principales caracteristicas del subsistema

de comunicaciones de este satélite [12].

TABLA A.7. Principales caracteristicas del satélite Satmex 6.

Caracteristica Banda C -Transpondedores de 36 MHz Banda Ku — Transpondedores de36 MHz
Cobertura C C1Conus |C2 C3 Continental | Ku-1 Nafta Ku-2 Continental
(todo Sudameérica (Estados
Estados Unidos, México
Unidos) y parte de
Centro
América)
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Caracteristica Banda C -Transpondedores de 36 MHz Banda Ku — Transpondedores de36 MHz
PIRE a la orillade la 40 39 38 49 Continental: 46
cobertura (dBW) Sudamérica: 49
Numero de 12 12 12 12+ 6 6 fijos + 6 configurables entre
transpondedores configurables Ku-1vy Ku-2
entre Ku-1y
Ku-2
G/T alaorilladela 0.0 -1.5 -3.0 +1.5 Continental: -3.5
cobertura (dB/K) Sudamérica: -0.5
Densidad de flujo en -98 -98 -98 -98 -98
saturacion a la orilla
de la cobertura
(dBW/m?)
Redundancia 16: 12 16: 12 16: 12 primarios 16: 12 16: 12 primarios y 4 de
primarios | primariosy 4 | y 4 de respaldo | primariosy 4 respaldo
y 4 de de respaldo de respaldo
respaldo
Potencia por 42 33 47 150 250
transpondedor
(nominal) (W)
Vida util estimada mayor a 15 afios

A finales de 2007 se lanzd la licitacidn a los constructores satelitales para la construccion del nuevo
satélite Satmex 7. Los interesados fueron Boeing Spacecraft, Loockheed Martin y Loral, ganando la
licitacidn este ultimo. Se planea la construccion del satélite en aproximadamente tres afios para
sustituir al satélite Solidaridad 2.

Enero 2008. El satélite Solidaridad 2 se puso en érbita inclinada (ya no se realizan ajustes en el
control de inclinacidn) para aumentar su vida util.

Marzo 2008. El gobierno federal solicité el satélite Solidaridad 2 para su uso exclusivo, propiedad
de la empresa Satmex, para evitar la interrupcidon en servicios de comunicaciones de las
dependencias de seguridad nacional que ocupan banda L. El satélite, puesto en orbita en 1994
costd $205 millones de USD. Este actualmente fue liberado por la empresa para el uso del
gobierno.

Para el afio 2025 se estima que las telecomunicaciones comerciales via satélite seran mediante
satélites geoestacionarios, satélites de drbita baja, redes de fibra éptica y enlaces de microondas
digitales, constituyendo redes de comunicacion global para el usuario, a través de un receptor fijo
y otro movil.

Sin embargo, como se puede ver en la historia de las comunicaciones satelitales comerciales de
nuestro pais, en varias ocasiones los satélites han sufrido fallas y mostrado problemas de caracter
técnico que llevan a problemas no sélo de esta indole, sino de caracter econdmico, ya que pueden
llegar a tener impacto en su vida util y por lo tanto impacto en la disminucidon de la capacidad
presupuestada de servicios y que lleva también a la necesidad de la fabricacién de otro nuevo
satélite para la sustitucidn del satélite en falla.

La vida util de un satélite también presenta una problematica importante no sélo por la cuestion
de negocios sino porque, una vez finalizada la vida de un satélite, si después de un tiempo
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establecido en la regulaciéon de la UIT la posicidon orbital no es ocupada, o al menos no se
demuestra a la UIT que se hara uso de esta posicién orbital en los plazos determinados por las
normas de esa organizacion, los paises Miembros pierden el derecho a ocuparla. Por lo que, de
acuerdo con los Reglamentos de la UIT, si un pais o un grupo de paises no le presentan a la UIT la
documentacién técnica del satélite que pretende colocar en la drbita asignada hasta una fecha
limite, la UIT procede a suprimir del registro la inscripcidn correspondiente. En tal caso, esa
posicién orbital queda libre para que cualquier otro pais la solicite.

A.2.2 Proyectos satelitales no comerciales desarrollados en México

Al hablar de las comunicaciones via satélite en México no se puede omitir los proyectos no
comerciales desarrollados en el pais. Estos proyectos tienen una importancia inherente basada en
tres razones: la importancia que representan los satélites para el fortalecimiento de la ciencia, la
importancia de esos artefactos tecnolégicos para la comunicacién, industria y economia y porque
después de alrededor de 15 afios, tiempo que lleva la aventura de fabricar un satélite de
manufactura enddgena por parte de cientificos e ingenieros pertenecientes a diversas
instituciones nacionales de investigacidn, ain no contamos con un satélite fabricado en el pais en
operacion.

En México el desarrollo de la tecnologia satelital ha sido por etapas independientes una de la otra;
aunque a mediados de la década de los ochenta existid una conexidn entre las primeras acciones
realizadas por el Grupo Interdisciplinario de Actividades Espaciales con las tareas realizadas por el
equipo que participo en los proyectos de satélites UNAMSAT o con la labor de los equipos que aln
participan en el proyecto del satélite SATEX [13].

El desarrollo satelital comprende casi 20 afos de trabajo. Durante este periodo se identifican siete
momentos estructurales estrechamente relacionados:

Primera etapa. La integracion del equipo pionero de cientificos, investigadores e ingenieros que se
proponian impulsar el desarrollo cientifico-tecnoldgico aeroespacial con una vision a favor del
desarrollo enddgeno. El Grupo Interdisciplinario de Actividades Espaciales (GIAE) en la UNAM. La
creacion del GIAE, representd la continuidad de la proto-etapa de las actividades aeroespaciales
modernas, a través de los trabajos de Manuel Sandoval Vallarta en el campo de la fisica espacial, y
que serian continuados en afios posteriores con la creacion del Departamento de Estudios
Espaciales en el Instituto de Geofisica de la UNAM y con la apertura de la Comisidn Nacional del
Espacio Exterior. Esta asociacién impulsd intercambios y negociaciones logrando tener presencia
en foros internacionales donde fueron expuestos proyectos de investigacién y desarrollo.

Segunda etapa. Parte de los integrantes del GIAE empezaron a desarrollar proyectos cientificos y
tecnoldégicos de alcance social, interdisciplinario aprovechando los recursos involucrados para el
progreso cientifico-tecnoldgico y econdmico del pais. Uno de los primeros proyectos fue de
experimentos espaciales aprovechando las relaciones establecidas entre organismos
internacionales como la NASA y la Universidad de Utah.

Tercera etapa. Inicio de las primeras propuestas en torno de los proyectos de satelitales,
desarrollando los siguientes proyectos: el satélite UNISAT - satélite latinoamericano de percepcion
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remota, satélite MEXSAT 1, otro satélite nacional que posteriormente recibiria el nombre de
SATEX 1.

El GIAE tenia como objetivos generales el organizar un grupo de especialistas de la UNAM para
proyectar y difundir acciones de investigacion, desarrollo y formacidn de personal en el campo de
las actividades espaciales para impulsar el desarrollo de tecnologias espaciales apropiadas.

El GIAE colabord con la SCT cuando ésta lanzé su convocatoria a la comunidad cientifica de
participar en la realizacidn de experimentos espaciales.

En la compra del sistema de satélites Morelos se planteaba la oportunidad de enviar un
contenedor dentro del transbordador espacial de la NASA.

La decision de la GIAE de participar en experimentos espaciales tuvo doble impacto: el gobierno
federal reconocia la existencia de este grupo dedicado a actividades espaciales dentro de la
UNAM vy por otro lado, se despertaba el interés de otros cientificos de participar en esta
institucion. Los experimentos seleccionados fueron el estudio de la solidificacion vy
transformaciones en la aleacién zinalco (zinc-aluminio-cobre) sujetas a condiciones de
microgravedad; percepcidon remota en obtencidon de imagenes del territorio nacional; deposicion
de peliculas delgadas (estudio de interfaz sélido-sélido en estado de microgravedad); efectos
fotoconductores sobre rocas en el espacio, y detectores plasticos de trazas nucleares [11].

El proceso de la realizaciéon de los experimentos no fue lo esperado. Se presentaron tres
problemas. El primero fue la explosion del transbordador Challenger, lo que provocé que la NASA
suspendiera por mas de dos afios los vuelos espaciales, y estableciera una reforma integral de los
criterios técnicos de seguridad en la realizacién del equipamiento espacial. Al paso del tiempo los
experimentos fueron perdiendo sentido ya que ya no eran innovadores.

El segundo fue que las instancias gubernamentales involucradas en el financiamiento
de los experimentos espaciales entraron en controversia con los intereses cientificos ya
que se le dio solamente un enfoque publicitario para proyectar una imagen de progreso
cientifico-tecnolégico.

En el tercer caso tuvo que ver el progreso de interaccién entre los cientificos de la
Universidad de Utah y de la NASA con los cientificos e ingenieros de la UNAM
apareciendo problemas en cuanto a la viabilidad y posibilidad de la realizacion de
experimentos espaciales tanto por cuestiones técnicas, operativas asi como
administrativas.

Debido al retraso en la reanudacion de los lanzamientos espaciales por medio de los
transbordadores, los experimentos espaciales aprobados para ser enviados al espacio
no se realizaron.

Los logros alcanzados por la GIAE en experimentos realizados en estaciones
automaticas tuvieron aportaciones que consistieron en plantear experimentos en
condiciones de microgravedad. Se incursionaba en campos significativos del
conocimiento donde se preveia la continuidad del desarrollo del conocimiento espacial
con los experimentos con celdas solares, cdmaras electro-opticas y sensores lo cual fue
base de la idea de poder crear satélites artificiales. En base a los proyectos
desarrollados en la Universidad de Utah se planted el proyecto de disefio y fabricacion
de un satélite de manufactura enddgena con la visidén de crear primero un satélite de
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comunicaciones, después uno para teledeteccidon para uso de cdmaras y realizacidon de
observaciones y finalmente uno de aplicaciones astrondémicas.

Aceptada la propuesta de un proyecto de desarrollo de un satélite, fue presentado a
mediados de agosto de 1985 el anteproyecto del satélite denominado UNISAT, donde
se establecia el propdsito de desarrollar el disefio y construccién de una generacion de
satélites artificiales: SATEX 1, SATEX2 y SATEX3. Este proyecto tenia la base de la
busqueda de autosuficiencia tecnoldogica generando desde dentro, con recursos
propios, satélites artificiales.

El proyecto UNISAT contemplaba tres partes: disefio, construccion y puesta en érbita.
El tipo de satélite seria de percepcién remota, capaz de cubrir visualmente entre el 75
y 80% de la extension del territorio nacional por espacio de cinco afios.

El disefio técnico se concluyd, se elabord el presupuesto tomando en cuenta dos
aspectos: la estructura del preproyecto, que pretendia la posibilidad de fabricar una
serie de 3 o0 4 satélites estimando un financiamiento de 950 000 ddlares; el otro
aspecto era la situacion econdmica del pais siendo un factor adverso por lo que se
propuso solo la realizacidon del primer satélite con un costo de 420 millones de pesos
para ser financiado a dos afos por distintas instituciones.

En la espera de los recursos para la realizacion del UNISAT la GIAE realizé el simposio
“evaluacidon y perspectivas de la era espacial en México” en mayo de 1986 donde
asistieron investigadores de instituciones tanto nacionales como de distintos paises
americanos asi como representantes de la ONU. Se destaco la estrategia de GIAE para
extender la red de intercambios cientificos-tecnoldgicos y la consolidacion de proyectos
espaciales principalmente con instituciones de Latinoamérica.

De agosto a diciembre de 1986 el GIAE trabajo en el proyecto de satélite
latinoamericano de percepcion remota de orbita baja, interesandose en el proyecto los
expertos del Instituto de Investigaciones Eléctricas del IPN y del Instituto Nacional de
Astronomia, Optica y Electrénica (INAOE) asi como el CONACYT.

Posteriormente se propuso la opcién de un preproyecto distinto de construccion del
satélite MEXSAT 1.

Este proyecto proponia la reestructuracion técnica del satélite, la reorganizacién del
equipo del GIAE en equipos por subsistemas requeridos y se incluyd la existencia del
grupo internacional de radioaficionados de la AMSAT (Radio Amateur Satellite
Corporation) para considerar la experiencia de los radioaficionados de esta
organizacion y realizar la transferencia de la patente de los microsatélites Oscar
dedicados a radio aficionados amateur [14].

Este proyecto tenia la misma filosofia que el UNISAT de iniciar con una primera version
limitada en funciones que serviria como base para el desarrollo de versiones
subsecuentes.

A la par se comenzd a desarrollar otra propuesta apegada al presupuesto planteado
inicialmente por el GIAE denominado SATEX 1 que planteaba la construcciéon de un
satélite nacional.

Este preproyecto hacia énfasis en mantener la idea de la salida del atraso tecnoldgico y
procurando la autosuficiencia en materia espacial. Aumentd el nimero de instituciones
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participantes incluyendo cinco centros de investigacién externos a la UNAM. Cada
institucion se constituyd como nucleo de algun subsistema que formaba parte del
satélite SATEX 1 constituyendo un proyecto nacional e interinstitucional de un satélite
experimental de adquisicion y envio de datos. El tiempo en el que se planeaba su
realizacion fue entre afio y medio a cinco anos. La aportacion de cientificos e
ingenieros se extendié hasta ser de caracter latinoamericano y mundial.

El contexto contribuyé para la participacion en la realizacion de proyectos
latinoamericanos en conjunto para la fabricacion del satélite de percepcion remota de
orbita baja.

Entre los tiempos de espera de desarrollo de los subsistemas por los equipos de
investigacion definidos, el equipo del GIAE retomd los experimentos automatizados de
la camara de percepcion remota para el estudio del territorio nacional, celdas solares
en medio ambiente espacial, electroforesis por medio de campos eléctricos, estudio de
aleaciones para realizar trabajos en orbita y sensores de posicionamiento orbital. Con
esto se esperaba obtener experiencia en campos de adquisicion de imagenes y uso de
sensores. Estos experimentos fueron incorporados al trabajo del satélite.

Otro punto importante que se realizd en base a este proyecto fue la integraciéon de seis
instituciones de investigacion del pais, UNAM; IPN, IIE, CICESE, BUAP e INAOE.

El proyecto SATEX 1 hacia 1989 y parte de 1990 comenzd a debilitarse principalmente
por la falta de apoyo econdmico y por la salida de integrantes importantes del
proyecto.

Cuarta etapa. Desaparicion del GIAE. Se evalu6 la existencia de grupos
interdisciplinarios de investigacion en la UNAM quedando solamente el Grupo
Interdisciplinario de Actividades Espaciales que, de acuerdo con la nueva propuesta, se
convirtié en el Programa Universitario de Investigacion y Desarrollo Espacial (PUIDE).
De los seis grupos que conformaban el GIAE dos fueron disueltos y el grupo pasé al
nivel de Programa Universitario.

Se propuso la creacion del proyecto como una contribucién de la UNAM a una mayor
autodeterminacién y autosuficiencia nacional en cuestiones espaciales dando paso a la primera
fase del PUIDE, el cual recupera en un inicio los principios que mantenia el GIAE y continta con los
proyectos propuestos en la etapa anterior, principalmente el proyecto del satélite SATEX. Sin
embargo en su primer afo se presentd una contradiccién en cuanto a la estrategia a seguir para
lograr este desarrollo.

Por otro lado se tratd de retomar la idea de iniciar un proyecto de construccion de un satélite con
apoyo de la AMSAT en base a un desarrollo similar a los satélites que esta organizacién habia
estado construyendo desde 1964 teniendo un total de 14 satélites con sélo uno sin resultados
exitosos, ademds de que esta institucion estaba trabajando en la creacién de un satélite
geoestacionario y seis pequeiios de investigacion. Ademas, esta organizacion mantenia
intercambios con distintas universidades norteamericanas y Latinoamericanas como el
intercambio que se estaba pactando entre la UNAM y AMSAT. Este convenio se fundaba en tres
principios: no habria cooperacion econdémica de AMSAT, AMSAT aportaria tecnologia de
construccion y operacién y colaboraria en pruebas de homologacién y lanzamiento y la UNAM
absorberia todos los gastos.
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Junto con el proyecto de construccion de un satélite en colaboracion con AMSAT
(PACSAT o también llamado Oscar) se propuso la continuacion del proyecto de
construccién de un satélite basado en la colaboracion con la Sociedad Americana de
Ingenieros y Fisicos Aeroespaciales para la construccidon de un microsatélite sofisticado
aprovechando disefios y experiencias realizadas: el SATEX 1.

Debido a que David Lieberman, presidente de la seccion México de la AMSAT fue quien
propuso a la UNAM el convenio para construir el satélite y ya que habia participado en
la construccion de los microsatélites Oscar se logré que la transferencia de tecnologia
con esta institucion fuera libre, sin problema de patentes y se entregara todo el
paquete de disefio con la opcién de un redisefio.

Quinta etapa. El PUIDE opta por el proyecto UNAMSAT sobre el proyecto SATEX.
Miembros del PUIDE sostenian la posibilidad de desarrollar los dos proyectos
mencionados pero posteriormente se evaludé la viabilidad de esto optando por el
proyecto de convenio por el costo y su posible integracion a corto plazo denominado
UNAMSAT.

Los investigadores que habian formado parte del GIAE prefirieron mantener su
propuesta de desarrollo enddgeno. Esta contradiccién llevo a una ruptura del PUIDE en
dos grupos, uno a favor de la transferencia tecnoldgica y otro dedicado a la ingenieria
espacial.

El equipo del proyecto SATEX 1 sostenia la alternativa de crear una base tecnoldgica
aeroespacial inexistente en el pais, donde coexisten los progresos de la ciencia espacial
e industrial que servirian de base para diversos tipos de satélites con misiones
cientificas y usos sociales.

El equipo de UNAMSAT mantenia la propuesta de aprovechar las ventajas de ahorro de
recursos y tiempo partiendo de experiencias realizadas por AMSAT en la integracion de
microsatélites. La plataforma tecnoldgica se crearia a medida que se avanzara en el
aprendizaje de la tecnologia transferida posteriormente creando distintos satélites
vinculados con las necesidades del pais.

Sexta etapa. La relacién de la UNAM con la organizacion de radioaficionados de AMSAT facilita la
adquisicion de dos satélites que son ensamblados y lanzados al espacio: el primero no alcanza el
objetivo porque fracasa el lanzamiento y el segundo sélo alcanza a enviar un breve mensaje. Ante
los resultados del proyecto UNAMSAT se suspende y se decreta la creacidn del Proyecto
Universitario de Ciencias Espaciales y Planetarias.

Debido a que los cientificos especializados en ingenieria espacial decidieron quedarse
en el proyecto SATEX 1 se contratd a Alejandro Pedroza, presidente de la rama México
de la AMSAT, como coordinador y responsable de este proyecto. Pero, hubo una falta
de colaboracién de la comunidad cientifica de la UNAM en este proyecto, por lo cual se
formd un grupo de alumnos de distintos programas de ingenieria para llevar a cabo el
desarrollo y ensamblado del satélite UNAMSAT. Esta direccion del PUIDE durd poco y
hasta el tercer cambio de direccion en 1991 se logré conformar un grupo para la
construccion del satélite conformado principalmente por alumnos de ingenieria
electronica y computacion. Estos alumnos, obviamente, no tenian conocimientos
basicos de tecnologia espacial teniendo que entrar en un periodo de aprendizaje
tecnoldgico intensivo basico para las tareas de ensamblado del satélite.
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El proyecto de desarrollo y ensamblaje del primer satélite, UNAMSAT 1 se realizé en un
periodo de cinco afios, concluyéndolo a principios de 1995. El propdsito de este satélite
era el de radio monitoreo geofisico y meteoroldgico. El satélite pesé 10 Kg, con forma
cubica de 23 cm, compuesto por cinco mddulos; contenia paneles de celdas solares y
baterias recargables como fuentes de energia y portaba una computadora con
microprocesador endurecido a la radiacion. Su vida util calculada fue de cuatro afios y
medio. El satélite, ademas de servir de estacién repetidora de informacion debia servir
para experimentos cientificos que al final del proceso se centraron en astronomia.
Finalmente se concluyd con la construccion del satélite quedando como una repetidora
digital de datos que serian utilizados como primera instancia para calcular la materia
obscura a través del monitoreo estadistico del movimiento de los meteoritos. El otro
experimento estaba relacionado con la comunicacién entre estaciones sismoldgicas,
mareograficas y vulcanoldgicas que la UNAM tiene en distintos puntos del pais con la
estacion central de Ciudad Universitaria.

El lanzamiento del UNAMSAT se realizd con la empresa espacial “Progress” de Rusia en
acuerdo con el Instituto Astronémico Stenberg de la Universidad Estatal de Moscu el
dia 28 de marzo de 1995, desde la base rusa de Plesetzk. El lanzamiento fracaso
quedando encapsulados los tres satélites que transportaba y al reingresar a la
atmoédsfera se incineraron. No hubo convenio de indemnizacion por lo que fue pérdida
total para la UNAM. El UNAMSAT 1 no habia sido asegurado debido a los altos costos,
lo que causo fuertes criticas al PUIDE.

Debido a que no se habia podido comprobar la viabilidad del proyecto UNAMSAT 1 se
planted y aceptd el desarrollo del satélite UNAMSAT B en base a que ya se tenia un
modelo de prueba que se habia ensamblado a la par con el UNAMSAT 1 con las mismas
caracteristicas tecnoldgicas. Se planted que se realizaria una revision del modelo para
detectar partes débiles y dejarlo en condiciones para su lanzamiento. Esto tardé mas
de un ano. Después de esta revisién se construyé una nueva computadora debido a
que la original mostraba inestabilidades, se revisaron los receptores y se fabricaron
nuevos transmisores de telemetria. El 5 de septiembre de 1996 se lanzé el UNAMSAT B
desde el cosmodromo de Plesetsk con un cohete de la serie COSMOS bajo la
responsabilidad de la empresa espacial Polyot. Dos dias después se recibieron los
primeros datos de telemetria del satélite. Se esperaba contar con los primeros
resultados de los experimentos en noviembre de 1996 pero los datos no se recibieron
y fue hasta septiembre de 1997 cuando se aceptd la existencia de una falla técnica del
UNAMSAT B. La falla se ubicd en los circuitos de recepcion del satélite, con base en
esto se decidid suspender las funciones de comunicacion a Tierra.

Una vez ocurridos los eventos antes mencionados se decretd la cancelacion del PUIDE
y a su vez se dio a conocer la creacion del Proyecto Universitario de Ciencias
Espaciales y Planetarias (PUCEP) cuyo fundamento se basa en el avance de ciencias
espaciales y planetarias en el ambito internacional teniendo relevancia para el estudio
de los fendmenos naturales del pais que pretende reunir a los distintos grupos
interesados en esta area del conocimiento y que para la UNAM representa un area
estratégica de desarrollo en el campo de las ciencias espaciales y planetarias. Por otro
lado se propuso la creacion del Grupo de Investigacion de Ciencias Espaciales y
Planetarias (GMICEP).

Séptima etapa. El proyecto SATEX es coordinado por el Instituto Politécnico Nacional, la
Benemérita Universidad Auténoma de Puebla y la Secretaria de Comunicaciones y Transportes con
apoyo de la UNAM.
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Cuando el PUIDE optd por el convenio con la AMSAT, el proyecto SATEX 1 quedd fuera
del PUIDE quedando el proyecto SATEX 1 sin apoyos institucionales derivados de su
permanencia en el PUIDE.

Al quedar fuera este proyecto algunos de los ingenieros y cientificos que lo
continuaban los trasladaron al Instituto de Ingenieria de la UNAM conservando las
relaciones con la SCT las cuales remontaban desde el nacimiento del proyecto. Esta
relacion se llevo a cabo por medio del Instituto Mexicano de Comunicaciones ya que
tanto esta institucion como el proyecto estaban enfocados a promover el desarrollo
cientifico-tecnoldgico de las comunicaciones para alcanzar la autodeterminacion en
materia tecnoldgica espacial.

Actualmente, otro de los pasos en México para el desarrollo de tecnologia satelital ha
sido desarrollado en el instituto de Ingenieria de la UNAM el proyecto educativo
SATEDU, el cual se bas6 en la idea de hacerlo compatible con el estandar Cubesat
desarrollado en 1999 por el Dr. Robert Twiggs de la Universidad de Stanford, EU. Este
proyecto esta a cargo del Dr. Esal Vicente quien labora en el Instituto de Ingenieria de
la UNAM. Este proyecto es el paso inicial de una serie de proyectos entre los cuales se
tiene planeada la construccidon de un picosatélite como de nanosatélites que emplearan
la tecnologia y los conocimientos adquiridos en el proyecto SATEDU. SATEDU es un
proyecto educativo, disefiado, fabricado y validado completamente en el Instituto de
Ingenieria de la UNAM, para ser empleado en laboratorios escolares, aulas de clases,
Institutos tecnoldgicos, Universidades y en Centros de Investigacion [15].

Otra iniciativa en este ambito en nuestro pais es la Agencia Espacial Mexicana (AEXA
[16]). La Agencia Espacial Mexicana es una dependencia federal contemplada en una
iniciativa de ley que se discute en el Congreso mexicano y que pretende coordinar la
politica espacial de México a fin de desarrollar los especialistas, la tecnologia y la
infraestructura necesarias para la consolidacién del sector espacial en el pais [17]. La
iniciativa fue aprobada por la Camara de Diputados el 25 de abril de 2006 y por la
Camara de Senadores el 4 de noviembre de 2008 [18]. Sin embargo, dado que el texto
original fue modificado en esta ultima instancia, el proyecto de ley espera una segunda
ronda de votaciones en la camara baja [19] y, en caso de ser aprobada, un eventual
decreto y publicacion por el Presidente de México [20].

La agencia pretende retomar el trabajo realizado por la extinta Comisién Nacional del
Espacio Exterior (CONEE, 1962-77) [21].

La iniciativa original ha sido modificada varias veces en las comisiones legislativas de
las cdmaras. De acuerdo con la iniciativa aprobada en el Senado, la Agencia Espacial
Mexicana estaria integrada por quince miembros y seria presidida por el Secretario de
Comunicaciones, los demas integrantes propuestos serian subsecretarios de las
Secretarias de Gobernacion, Relaciones Exteriores, Educacion Publica, la Secretaria de
Hacienda, Defensa Nacional y Marina. También, estarian el titular del Consejo Nacional
de Ciencia y Tecnologia, el rector de la Universidad Nacional Auténoma de México, el
director del Instituto Politécnico Nacional, los presidentes de las academias mexicanas
de Ciencias, Ingenieria y Medicina, un representante de la Asociacion Nacional de
Universidades e Instituciones de Educaciéon Superior y el titular del Instituto Nacional
de Estadistica y Geografia [22].

Durante casi tres décadas y por la falta de un desarrollo real en este campo, la mayoria de paises
del tercer Mundo han seguido y siguen una politica que consiste en la adquisicion de la tecnologia
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espacial de las grandes potencias tecnoldgicas y en la formacion de cuadros técnicos entrenados
sélo en el manejo de tecnologias adquiridas.

Afios de experiencia han mostrado que este tipo de politica es incapaz de conducir al desarrollo de
una sélida infraestructura nacional cientifica y tecnoldgica, y que puede llevarnos a todo menos a
la disminucidn de nuestra dependencia en materia espacial [2, 23].
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APENDICE B. HISTORIA BREVE DE LOS COHETES

e Cohetes en tiempos antiguos

La historia de los cohetes se remonta al menos al siglo XBI, posiblemente a principios de
este siglo [63]. Para el siglo XX se tiene el vuelo espacial humano a la Luna, y los cohetes
del siglo XXI han permitido turismo comercial al espacio.

Los cohetes han sido utilizados para fuegos artificiales y armas, como vehiculos lanzadores
para satélites artificiales, vuelos espaciales y viablemente exploracién humana a otros
planetas. Los cohetes son ineficientes para el uso en bajas velocidades pero son
comparados a otros sistemas de propulsién, muy ligeros, enormemente poderosos y
pueden lograr muy altas velocidades.

Los cohetes quimicos contienen una cantidad grande de energia que es liberada de forma
facil, y debido a esto, pueden ser muy peligrosos, aunque teniendo cuidado en el disefio,
en pruebas, en construccién y en su uso se pueden aminorar los riesgos.

Los primeros cohetes fueron utilizados para fuegos artificiales.

Segun las escrituras del romano Aulus Gellius en C. 400 AC, un griego pitagoreano
nombrado Archytas, propulsé un pajaro de madera utilizando el vapor [63]. Sin embargo,
el Unico conocimiento que existe de ello estd en escrituras de Aulus, de cinco siglos
después, aunque sobre esto no hay ninglin esquema existente, y aun si fuera verdadero,
la potencia del cohete es desconocida.

La disponibilidad de pdlvora para propulsar proyectiles fue un precursor del desarrollo del
primer cohete sdlido. El siglo IX alquimistas taoistas chinos descubrieron la pélvora en una
blusqueda del elixir de la vida; este descubrimiento accidental llevdo a experimentos en
forma de armas como bombas, el cafidn, las flechas incendiarias de fuego y flechas de
fuego propulsadas por un cohete.

El primer uso registrado de un cohete en batalla fue por los chinos en 1232 contra las
hordas mongodlicas. Los informes fueron de flechas de fuego y "ollas de hierro" que podian
ser oidas a 5 ligas - 15 millas - y que, sobre el impacto, estallaban causando la
devastacion de alrededor de 2000 pies en todas direcciones, aparentemente debido a una
metralla [64]. El método de las ollas de hierro puede haber sido la manera de que un
ejército sitiado pudiera defenderse de sus invasores. Las flechas de fuego fueron o flechas
con explosivos conectados, o flechas propulsadas por podlvora [65].

Menos polémico, uno de los primeros dispositivos que usaba un cohete de propulsion de
combustién interna registrado fue la 'rata de suelo', un tipo de fuego de artificial,
registrado en 1264 que fue creado para la Emperatriz-Madre Kung Sheng y lanzado en un
banquete realizado en su honor por su hijo el emperador Lizong [66].

Subsecuentemente, uno de los primeros textos en el que se menciona el uso de los
cohetes fue el texto titulado Huolongjing, escrito por el oficial chino de artilleria Jiao Yu a
mediados del siglo XIV; este texto menciond también el uso del primer cohete multiestado
conocido; esto fue 'el dragén de fuego que sale del agua' (huo shui largo de chu), utilizado
comunmente por la armada china [67]. China meridional y los festivales de cohetes de la
comunidad laosiana quizas habian sido claves en la extension del uso de los cohetes en el
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oriente como fue propuesto por Franco H. Winter en The Proceedings of the Twentieth and
Twenty-First History Symposia of the International Academy of Astronautics [68].

La tecnologia de los cohetes llegd a ser conocida por los europeos cuando fue ocupada por
los mongodlicos de Genghis Kan y Ogedei Kan cuando conquistaron las partes de Rusia,
Oriente, y Europa central. Los mongoles habian adquirido la tecnologia china por la
conquista de la parte septentrional de China y también por el empleo subsiguiente de
expertos chinos para que construyeran los cohetes para los mercenarios del ejército
mongolico. Los informes de la Batalla de Sejo en el afio 1241 describen el uso de armas
tipo cohete por los mongdlicos contra los magiares [69]. La tecnologia de cohetes fue
esparcida también a Corea, en el siglo XV, los coreanos desarrollaron el arma denominada
Hwacha, la cual consistia en una carretilla de dos ruedas que sostenia una plataforma de
lanzamiento llena de agujeros donde se insertaba la municiéon. Estos primeros cohetes
coreanos tuvieron asombrosamente un amplio rango para aquel tiempo. También estos
cohetes fueron apenas como flechas pero tenian pequenos explosivos conectados a la
parte de atras y volaban en enjambres.

Adicionalmente, la expansion de los cohetes en Europa fue influida por los otomanos
cuando sitiaron Constantinopla en 1453, aunque es muy probable que los otomanos por si
mismos fueron influidos por las invasiones mongdlicas de los siglos previos. La tecnologia
de cohetes aparece en la literatura de la descripcién de la captura de Bagdad en 1258 por
los mongoles [70].

La NASA toma como antecedente que los arabes adoptaron el cohete en sus propios
inventos armamentarios vy, durante la Séptima Cruzada, los utilizaron contra el ejército
francés del Rey Louis IX en 1268" [71].

El nombre de cohete viene de la palabra italiana rocchetta (es decir fusible pequefo), un
nombre de un pequeno artifice creado por el italiano Muratori en 1379 [72].

En la Turquia Otomana en 1633, Lagari Hasan Celebi desarrolld lo que fue descrito como
un cohete con forma de cono y deslizado con alas por bofésforo probado en el palacio de
Topkap con un aterrizaje exitoso, ganando una posicion en el ejército otomano. [78] El
vuelo fue realizado como parte de las celebraciones realizadas para el nacimiento de la hija
del emperador otomano Murat IV y fue recompensado por el sultan. El dispositivo fue
compuesto de una caja alada grande con una punta conica con 7 cohetes rellenos con 70
Kg de polvora. El vuelo fue estimado para haber durado a cerca de 200 segundos y la
altura maxima alcanzada fue de alrededor de 300 metros.

El trabajo del hidalgo polaco-lituano Kazimierz Siemienowicz, "Artis Magnae Artilleriae pars
prima" ("Gran Arte de Artilleria, la Primera Parte", también conocido como "El Arte
Completo de Artilleria"), fue utilizado en Europa por mas de dos siglos como un manual
basico de artilleria. El libro proporciond los disefios estandar para crear cohetes, para bolas
de fuego, y para otros dispositivos pirotécnicos. Este contenia un capitulo grande sobre el
calibre, la construccién, la produccion y las propiedades de cohetes (para propdsitos
militares y civiles), incluyendo cohetes multi-estado, las baterias de cohetes, y los cohetes
con estabilizadores de ala delta (en vez de las barras indicadoras comunes).

En 1792, cohetes de cascos de hierro fueron utilizados exitosamente en la milicia por el
sultan de Tipu, el gobernante del reino de Mysore en la India contra las fuerzas britanicas
del este de India durante las guerras de Anglo-Mysore. Los ingleses entonces tomaron un
interés activo en la tecnologia y la desarrollaron aun mas durante el siglo XIX.
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La figura mayor en este campo de tecnologia fue William Congreve [73]. Con sus
aportaciones en esta materia, el uso de cohetes militares se esparcié a través de Europa.
En la batalla de Baltimore en 1814, los cohetes disparados en el fuerte McHenry por la
nave de cohete HMS Erebus fueron la fuente de los cohetes rojos deslumbrantes
(rockets’red glare) descrito por Francis Scout Key en The Star-Spangled Banner. Los
cohetes fueron utilizados también en la batalla de Waterloo.

Sin embargo, los primeros cohetes fueron muy inexactos. Sin el uso del empuje de giro,
estos cohetes tuvieron una tendencia fuerte en cambiar bruscamente de curso. Los
primeros cohetes ingleses Congreve [73] redujeron esto al conectarles un palo largo al
final (semejante a cohetes modernos de botella) haciendo mas dificil para el cohete
cambiar su rumbo. El mas grande de los cohetes Congreve fue el de carcasa de 32 libras
(14,5 Kg.), que tuvo un palo de 15 pies (4.6 m). Originalmente, los palos fueron montados
en el lado, pero se cambié montandolos en el centro del cohete, reduciendo el obstaculo y
permitiendo al cohete tener mayor exactitud para ser despedido a través de un segmento
de tubo.

En 1815, Alexander Zasyadko empez6 su trabajo en la creacion de cohetes militares de
polvora. El construyo las plataformas de lanzamiento de cohetes, que permitieron disparar
en salvas (6 cohetes a la vez), y desarrollé también dispositivos de colocacion de disparo.
Zasyadko elaboré una tactica para el uso militar de armamento usando cohetes. En 1820,
Zasyadko fue designado cabeza de la armada de Petersburgo, la fabrica de podlvora de
Okhtensky, el laboratorio pirotécnico y la primera escuela de Alta Artilleria en Rusia. El
organizo la produccion de cohetes en un taller especial y cred la primera sub unidad de
cohetes en el ejército ruso.

El problema de la certeza fue resuelto en su mayor parte en 1844 cuando William Hale
[74] modifico el disefio de cohetes para que el empuje fuera ligeramente vectorizado para
causar que el cohete gire a lo largo de su eje de viaje como una bala. El cohete Hale
elimind la necesidad de usar un palo en el cohete, viajando mas debido a la reducida
resistencia al aire, y fue mucho mas exacto.

e Cohetes modernos

En 1903, el maestro del instituto de matematicas, Konstantin Tsiolkovsky publicé
NccnepoBaHne MUPOBbLIX MPOCTPAHCTB peakTUBHbIMM npubopamu [75] (La exploracion del
espacio cdsmico por medio de dispositivos de reaccidn), el primer trabajo cientifico serio
en viajes espaciales. La ecuacion del cohete de Tsiolkovsky—el principio que gobierna la
propulsién del cohete—es nombrada asi en su honor (aunque hubiera sido descubierto
previamente [76]). Su trabajo fue esencialmente desconocido fuera de la Unidn Soviética,
donde inspir6 mas investigacién, la experimentacion y la formacidon de la Sociedad de
Cosmonautica.

En 1920, Robert Goddard publicé a Method of Reaching Extreme Altitudes [77] (un método
de alcanzar altitudes extremas), el primer trabajo serio en la utilizacion de cohetes en
viajes espaciales después de Tsiolkovsky. El trabajo atrajo la atencion mundial y fue
alabado vy ridiculizado, especialmente a causa de su sugerencia de que un cohete podria
alcanzar tedricamente la Luna.

Después de algunas otras criticas mordaces, Goddard empezé su trabajo en aislamiento y
evitando la publicidad.
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No obstante en Rusia en los afios 20 Tsiolkovsky reedité su trabajo como respuesta al
interés ruso levantado por el trabajo de Robert Goddard. Entre otras ideas, Tsiolkovsky
propuso exactamente utilizar oxigeno liquido e hidrégeno liquido como un par casi éptimo
de propelentes y determind que se podrian construir cohetes en fase y agrupados para
aumentar la eficiencia de la masa, lo cual aumentaria dramaticamente su rango de
operacion.

En 1923, Hermann Oberth [83] publicé Die Rakete zu den Planetenraumen (el cohete en el
espacio planetario"), una version de su tesis doctoral, después de que la Universidad de
Munich lo rechazé.

Los cohetes modernos nacieron en forma practica cuando Robert Goddard conecté una
tobera supersénica a un liquido comburente el cual era abastecido a una camara de
combustién en el motor del cohete. Estas toberas convierten el gas caliente de la camara
de combustion en uno frio, hipersénico, con una reaccidon altamente dirigida del gas;
ademas duplicando el empuje y levantando la eficiencia del motor de 2 a 64% [84, 85].
Los primeros cohetes habian sido enormemente ineficientes a causa de que la energia del
calor fue malgastada en los gases descargados. En 1926, Robert Goddard lanzé el primer
cohete liquido del mundo, abastecido de combustible en Auburn, Massachusetts.

Durante los anos 20, varias organizaciones de investigacion de cohetes aparecieron en
América, en Austria, en Gran Bretafia, en Checoslovaquia, en Francia, en Italia, en
Alemania, y en Rusia. A mediados de los 20s, cientificos alemanes habian empezado a
experimentar con cohetes que utilizaron propelentes liquidos capaces de alcanzar alturas y
distancias relativamente altas. Un equipo de ingenieros de cohetes amateurs habian
formado el Verein fir Raumschiffahrt (la Sociedad Alemana de Cohetes, o VfR) en 1927, y
en 1931 lanzaron un cohete de propelente liquido, utilizando oxigeno y gasolina [86].

De 1931 a 1937, el trabajo cientifico mas extenso en el disefio de motores de cohetes
ocurrié en Leningrado, en el laboratorio de Dinamica de Gas. Bien financiado y provisto
permitié el desarrollo de mas de 100 motores experimentales que fueron construidos bajo
la direccion de Valentin Glushko. El trabajo incluyé la refrigeracion regeneradora, la
ignicion de propulsidon hipergdlica, y los disefios de inyector de combustible que incluian
inyectores de mezcla de arremolinacion y bipropelente. Sin embargo, el trabajo fue
reducido por el arresto de Glushko durante purgas estalinistas en 1938. Un trabajo
semejante fue hecho también por el profesor austriaco Eugen Sanger que trabajo en el
cohete accionado por planos espaciales [87].

El 12 de noviembre de 1932 en una granja en Stockton NJ, la Sociedad Interplanetaria
Norteamericana intenté su primer cohete a fuego constante (basado en disefios de la
Sociedad Alemana de Cohetes) el cual fallo en el disparo [88].

En 1932, la defensa del imperio Aleman, denominada inicialmente como Reichswehr y que
en 1935 llegd a ser renombrada como Wehrmacht,, empezé a interesarse en el uso de los
cohetes. Las restricciones de la artilleria impuestas por el Tratado de Versalles limitaron el
acceso de Alemania a armas de larga distancia. Viendo la posibilidad de utilizar cohetes
como artilleria de fuego de largo alcance, el Wehrmacht financié inicialmente el equipo de
VfR, pero viendo que su enfoque fue estrictamente cientifico, cred su propio equipo de
investigacion, con Hermann Oberth como miembro mayor. A la instancia de los lideres
militares, Wernher von Braun, en el tiempo que era un joven que aspiraba a ser ingeniero
de cohetes, se uni6 al ejército y desarrolld armas de largo alcance para ser usadas en la
Segunda Guerra Mundial por la Alemania nazi, con éstos conocimientos se desarrolld
notablemente la serie A de cohetes, la cual llevé al mal afamado cohete V-2 (llamado
inicialmente A4) [89].
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En 1943 comenzo la produccién del cohete V-2. EL V-2 tuvo un rango operacional de 300
km (185 millas) y llevaba una cabeza explosiva de 1000 Kg (2204 Ib), con un una carga
explosiva de amatol. El punto mas alto de su trayectoria de vuelo es 90 km. El vehiculo fue
solamente diferente en detalles de la mayoria de los cohetes modernos, con bombas turbo,
una guia inercial y muchas otras caracteristicas similares a las aun vigentes. Miles de estos
cohetes fueron disparados en varias naciones aliadas, principalmente en Inglaterra, Bélgica
y Francia. Aunque estos cohetes no podian ser interceptados, su diseno de sistema de guia
y una simple cabeza explosiva convencional significaron que el V-2 fuera insuficientemente
exacto contra objetivos militares. Las versiones posteriores sin embargo, fueron mas
exactas, a veces dentro de metros, y podrian causar devastaciéon [90]. 2,754 personas en
Inglaterra fueron asesinadas, y 6,523 fueron heridas antes de que la campafia de
lanzamiento fuera terminada. Mientras el V-2 no afectdé apreciablemente el curso de la
guerra, proporciond una demostracion letal del potencial para cohetes guiados usados
COmMo armas.

Bajo el Proyecto Amerika, la Alemania nazi traté también de desarrollar y utilizar el primer
misil balistico lanzado por un submarino (SLBMs) y los primeros misiles balisticos
intercontinentales (ICBMs) A9/A10 Amerika-Raketen [91] para bombardear Nueva York y
otras ciudades norteamericanas. Las pruebas de las variantes de SLBM en base al cohete
A4 fueron logradas con submarinos de U-boat que remolcan las plataformas de
lanzamiento. La segunda etapa del cohete A9/A10 fue probada pocas veces en enero,
febrero y marzo de 1945.

En forma paralela con el programa de misiles teledirigidos en la Alemania nazi, los cohetes
fueron utilizados en lanzamiento horizontal rapido (JATO) o para accionarse en un avion
(Me 163, por ejemplo) y para el lanzamiento vertical (Bachem Ba 349 "Natter").

Al final de la Segunda Guerra Mundial, la milicia y cientificos de Rusia, Gran Bretana y
Estados Unidos, compitieron para capturar la tecnologia y al personal entrenado del
programa aleman de cohetes de Peenemiinde. Rusia y Gran Bretana tuvieron algo de
éxito, pero los Estados Unidos fueron los mas beneficiados. Los Estados Unidos capturaron
muchos ingenieros alemanes dedicados a la tecnologia de cohetes (muchos de quienes
fueron miembros del Partido nazi, inclusive von Braun) y los trajo a los Estados Unidos
como parte de la operacion Paperclip [92]. En América, los mismos cohetes que fueron
disefiados en Alemania para ser disparados a Gran Bretafia, fueron aprovechados por los
cientificos para desarrollar nueva tecnologia de vehiculos. El V-2 evolucion6 en el cohete
norteamericano de Redstone, utilizado en el primer programa de investigaciones
espaciales.

Después de la guerra, los cohetes fueron utilizados para estudiar las condiciones de altitud,
para investigacion de temperatura y presion de la atmoésfera, la deteccion de rayos
cosmicos, y otros campos de investigacion; lo mas notable fue la creacidn del Bell X-1 para
romper la barrera del sonido. Esto continudé en los Estados Unidos bajo el mando von
Braun y su grupo de cientificos, quienes llegaron a formar parte del complejo cientifico de
este pals.

Independientemente, la investigacion continud en la Unidn Soviética bajo el liderazgo del
disefiador principal Sergei Korolev [93].

Con la ayuda de técnicos alemanes, el V-2 fue duplicado y fue mejorado como los misiles
R-1, R-2 y R-5. Los disefios alemanes fueron abandonados a finales de los 40, y los
trabajadores extranjeros fueron mandados a sus paises de origen.
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Una nueva serie de motores construidos por Glushko y basados en invenciones de Aleksei
Isaev formaron la base del primer ICBM, el R-7 [94]. El R-7 lanzé el primer satélite, el
primer hombre al espacio y las primeras, pruebas lunares y planetarias, y todavia son
usados. Estos acontecimientos atrajeron la atencién de los principales politicos, junto con
mas dinero para la investigacion.

Los cohetes llegaron a ser muy importantes militarmente en forma de modernos misiles
balisticos intercontinentales (ICBMs), entre otras aplicaciones, se utilizaron los vehiculos
cohete para portar armas nucleares, los cuales no fueron recuperados una vez lanzados, y
llegaron a ser la plataforma de entrega seleccionada para estas armas.

Los afios 60 llegaron a ser la década del desarrollo rapido de la tecnologia de cohetes
abastecida parcialmente por la Guerra Fria, especialmente en la Unién Soviética (Vostok,
Soyuz, Protén) y en los Estados Unidos (por ejemplo el X-15 [95] y el avidon X-20 Dyna-
Soar[96], Géminis). También habia investigacion significativa en otros paises, tal como
Gran Bretana, Japon, Australia, etc. El auge de esta tecnologia culminé a fines de los 60s
con el aterrizaje tripulado a la luna a través del Saturno V [97].

e Cohetes Actuales

Los cohetes permanecen como armas militares populares. El uso de cohetes grandes en el
campo de batalla del tipo V-2 ha dado el camino para la creacidon de misiles teledirigidos.
Sin embargo los cohetes a menudo son utilizados por helicépteros y aviones ligeros para
ataque a tierra, siendo mas poderosos que las ametralladoras, pero sin el esfuerzo del
manejo de un candn pesado. En los anos 50 hubo una moda breve de cohetes aire a aire,
terminando con el cohete nuclear AIR-2 "Genie", pero para inicios de los afios 60 estos
habian sido abandonados en gran parte a favor de misiles aire-aire [98].

Econdomicamente, el uso de los cohetes es el habilitador de todas las tecnologias
espaciales, especialmente de satélites, muchos de los cuales impactan la vida diaria de las
personas en maneras casi innumerables, la navegacion satelital, satélites de
comunicaciones y satélites de investigacion climatica [99].

Cientificamente, el uso de los cohetes ha abierto una ventana al universo, permitiendo el
lanzamiento de las sondas espaciales de exploracién del sistema solar, los satélites para
ver la Tierra, y telescopios espaciales para obtener una vision mas clara del resto del
universo [100].

Sin embargo, en las mentes de la mayoria, el uso mas importante de los cohetes es quizas
el vuelo espacial tripulado. Los vehiculos tales como el trasbordador espacial para la
investigacion cientifica, el Soyuz para el turismo orbital y SpaceShipOne para el turismo
suborbital pueden mostrar un modo de comercializacidon del uso de los cohetes, lejos del
financiamiento gubernamental, y hacia el acceso mas amplio al espacio [101].

e Naves espaciales

Todas las naves espaciales hoy en dia emplean cohetes (tanto de bipropelente o de
combustible sdlido) para la fase de lanzamiento, algunos tienen toberas que mezclan el
aire en una camara (tales como el cohete Pegaso y el SpaceShipOne) en sus primeras
etapas [115].
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Los satélites artificiales deben ser lanzados para ser puestos en orbita, y una vez que han
alcanzado su posicion estacionaria en la d6rbita nominal, necesitan de alguna forma de
control de orientacién para que se puedan mantener apuntando a una cierta posicion entre
la Tierra, el Sol y posiblemente algunos objetos astronémicos de interés. No estan tan
sujetos a la resistencia, aunque hay una enrarecida atmdsfera a estas alturas, de esta
forma pueden permanecer en 6rbita durante largos periodos de tiempo con una pequefia
cantidad de propelente para la propulsion para hacer pequefas correcciones de
orientacion. Muchos satélites necesitan de vez en cuando, moverse de una orbita a otra y
necesitan impulsores para hacer esta operacién. Cuando un satélite ha agotado su
capacidad para hacer esta operacion tanto de correccidon como de intercambio de érbitas
se dice que su vida util se ha agotado.

Las naves espaciales han sido disefiadas para viajar a largas distancias y por esta razén
necesitan de sistemas de propulsion para impulsarse. Necesitan ser lanzados desde la
atmosfera de la tierra tal y como se hace con los satélites. El sistema de propulsion ya en
el espacio les sirve para proporcionar autonomia y poder desplazarse. Para los viajes
interplanetarios una nave espacial necesita los motores para abandonar la 6rbita de la
Tierra. Una vez que esto se ha podido realizar, se emplean los motores para lograr su
destino. Las naves interplanetarias de hoy en dia hacen esto por medio de ajustes de
orientacién a corto plazo. Entre estos ajustes la nave espacial simplemente tiene un
comportamiento de caida libre a través de su orbita.

La forma mas simple y eficiente, desde el punto de vista de consumo de propelente para
cambiar de una érbita a otra, se denomina Transferencia de Hohmann: la nave espacial
empieza con una o6rbita circular alrededor del Sol. Durante un periodo corto de tiempo se
realiza un impulso en la direccién de movimiento de la nave espacial (tangente a la
trayectoria) de tal forma que acelera o desacelera la nave espacial en una 6rbita elipsoidal
alrededor del sol que es tangente a la orbita previa. La nave espacial asi propulsada cae
libremente mediante esta orbita hasta que alcanza su destino. Existen métodos especiales,
tal y como el aerofrenado que a veces se emplea como un ajuste final de la érbita.

Se ha pensado que se pueden desarrollar métodos de propulsién tales como las velas
solares que proporcionaran un impuso muy diminuto pero constante. Un sistema de
propulsion de estas caracteristicas podria ser capaz de viajar largas distancias
interplanetarias con un propelente casi "inagotable", siguiendo una trayectoria diferente a
la definida por la transferencia orbital de Hohmann ya que se planea sea
permanentemente empujado radialmente hacia el exterior del sistema solar con el Sol
como centro.

Las naves espaciales para realizar viajes interestelares necesitan también de métodos de
propulsion. En la actualidad no se ha construido una nave de estas caracteristicas, pero
muchos disefios forman parte de la discusion actual. Como las distancias interestelares son
muy grandes, se necesita de una gran velocidad para recorrerlas en un intervalo de tiempo
razonable para llegar al destino. Adquirir estas velocidades es un reto tecnolégico actual
[101].

El hombre a través del desarrollo de la humanidad ha buscado mejorar su nivel de vida asi
como formas de defenderse lo que ha servido no sélo con fines bélicos sino que nos ha
permitido avanzar en este caso, para fines de uso de transporte hasta para el desarrollo de
naves espaciales que nos permitan viajar fuera de los confines del planeta. Esto
actualmente es el campo de mayor investigacion y que ha llevado a darle distintos usos a
los cohetes y vehiculos espaciales como se menciona en la siguiente seccién.
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e Tipos de cohetes actuales y sus usos

Existen muchos tipos diferentes de cohetes, los vehiculos que por su mismo rango de
tamafio son modelos diminutos tales como cohetes de agua o pequefios cohetes sélidos
que pueden ser comprados en una tienda de pasatiempos, al enorme Saturno V utilizado
para el programa Apolo, y en muchos tipos diferentes de vehiculos que se escriben como
carros cohete y aviones cohete.

La mayoria de los cohetes actuales son cohetes accionados quimicamente (generalmente
por motores de combustién interna [102], pero algunos emplean una descomposicién de
monopropelente) que emiten una descarga de gas caliente. Un cohete de motor quimico
puede utilizar propulsidon de gas, sélida, liquida, o una mezcla hibrida sélida y liquida.

Con propelentes inflamables, una reaccién quimica es iniciada entre el combustible y el
oxidante en la camara de combustién, y los gases calientes resultantes son acelerados
fuera de una tobera (o las toberas) al final del ultimo-frente del cohete. La aceleracion de
estos gases a través del motor ejerce la fuerza (el "empuje") en la cdAmara de combustién
y la tobera, propulsa el vehiculo (de acuerdo con la tercera Ley de Newton).

Los cohetes en los que el calor es suministrado de una fuente distinta al propelente, tal
como cohetes térmicos solares, pueden ser clasificados como motores de combustién
externa. Otros ejemplos de motores de combustidon externa incluyen la mayoria de los
disefios para motores accionados por fuerza nuclear. Se han realizado investigaciones
sobre el uso de hidrégeno como el propelente para tales motores a velocidades muy altas
de descarga (alrededor de 6 a 10 km/s) [103].

Los cohetes de vapor son otro ejemplo de cohetes no quimicos. Estos cohetes liberan agua
muy caliente por una tobera [104] donde, debido a que ahi la presidon es mas baja,
instantaneamente disipa el vapor a alta velocidad, propulsando el cohete. La eficiencia del
vapor como un propelente de cohete es relativamente baja, pero es sencillo y
razonablemente seguro, y el propelente es barato y extensamente disponible. La mayoria
de los cohetes de vapor han sido utilizados para propulsar vehiculos situados en una base
terrestre pero un pequefio cohete del vapor fue probado en 2004 a bordo del satélite UK-
DMC, como una alternativa, con un alto desempefio, para disparos de orientacion por
medio de impulsores de gas frio. Hay aun propuestas de utilizar cohetes de vapor para
transporte interplanetario usando calefaccion nuclear o calentamiento solar como la fuente
de potencia para vaporizar agua colectada en el sistema solar, los costos de este sistema
podrian ser bastante bajos comparados con los sistemas basados en hidrégeno [105].

Los sistemas basicos son mostrados en la Tabla B.1. Estos sistemas proveen las
diferencias entre las capacidades basicas de los sistemas.

Tabla B.1 Tecnologias de propulsion y sus funciones.

Tecnologia de Funciones Comentarios
propulsion Lanza- Inser- Manteni- Control de
miento cion en miento de | orientacion
orbita orbita y
maniobras
Gas frio X X Bajo desempeno de

B-8



Tecnologia de Funciones Comentarios
propulsion Lanza- Inser- Manteni- Control de
miento cion en miento de | orientacion
orbita orbitay
maniobras
N, impulso y un sistema de
H> masa grande hace este
He sistema inapropiado
para lanzamiento e
insercion de érbita.
Quimica - Los sistemas de
monopropelente no son
Liquida: usados actualmente para
Monopropelente X X X lanzamiento e insercion
Bipropelente X X X de orbita por su pobre
(02+H2, desempefio de empuje
C2H50H+HNO3 pero fueron los pioneros
etc) en el ambito satelital.
sélida - Es dificil reiniciar y
modular el impulso de
X un cohete sélido para
mantenimiento de orbita
y maniobras vy control
de orientacion.
- La modulacién del
empuje que se requiere
Hibrida en un sistema hibrido
hace dificil su uso para
control de orientacion.
Nuclear X X X - Los reactores de
Ndcleo solido nucleo solido
Nucleo liquido representan
Ndcleo gaseoso posibilidades en un
futuro cercano.
- Consideraciones
politicas y ambientales
hacen imposible su uso
en lanzamientos.
Eléctrica X X - Insuficiente empuje
Electrotérmica hace poco impractico el
Electromagnética lanzamiento.
Electrostatica
- Las misiones son
caracterizadas por largas
duraciones de disparo.
- El control de
orientacion es posible
pero no es usado
comunmente.
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Algunas de las tecnologias mas usadas incluyen:

Gas frio: un sistema de propulsion de gas frio usa la energia pre-almacenada de un gas
comprimido para proveer el empuje. El gas, almacenado a alta presidon es llevado a través
de las lineas de propulsidn y acelerado a una alta velocidad a través de una tobera
convencional de convergencia/divergencia. Las ventajas de este sistema son que es
simple, seguro de operar, y tipicamente no produce contaminantes en el ambiente
espacial. La mayor desventaja es que su desempefio es bajo debido a que la energia de
presion de almacenamiento es mucho menor a la disponible para una reaccién quimica. Por
estas razones los sistemas de gas frio son principalmente aplicados a sistemas de control
de orientacién y maniobras de drbitas bajas.

Liquida: Un sistema de cohete de propulsidon liquida (LRPS) almacena su propelente
(combustible y oxidante para un sistema de bipropelente) en tanques con lineas que llevan
el propelente a una cadmara de combustidn, en la cual la energia en forma de calor es
generada a través de una reaccion quimica. En algunos casos, un liquido simple reacciona
solo por descomposicidon quimica. Esto es llamado un sistema de monopropelente. La
principal diferencia entre los sistemas LRPS es el tipo de sistema de alimentacién de
propulsion. La presion requerida para transportar el propelente viene de su tanque de
presion o una bomba de presidon. Una vez que el calor es generado, el calor de combustién
de los gases permite la aceleracion a través de una tobera de convergencia/divergencia.
Las ventajas del sistema liquido son que éste puede tener un alto desempefio por medio
de un sistema quimico convencional y es altamente controlable en términos de modulacién
del impulso. Las desventajas incluyen complejidad y alto costo de desarrollo. Los sistemas
de monopropelente son menos complejos a los de bipropelente pero tienen un desempefio
menor.

Sdlida: Un sistema de cohete de propulsion sélida (SRPS) simplifica el sistema descrito en
la introduccion, por la combinacién del sistema de alimentacién con el sistema de
almacenamiento. Los propelentes son mezclados antes del vuelo y almacenados en forma
solida en la camara de combustién. Estas mezclas son altamente reactivas vy
potencialmente explosivas por lo que permiten tener una ignicién y disparar mientras el
propelente se va agotando pero es dificil parar la reaccién una vez que se comienza. La
combustién quimica adiciona calor, y la combustién de gases produce aceleracién a través
de la tobera. Los cohetes de propulsién sélida son relativamente simples para ser operados
y relativamente pequefios, pero son dificiles de construir y manejar. Su desempefio es
relativamente bajo comparados con un sistema de propulsion liquida y los materiales de
combustidén son a menudo téxicos.

Hibrida: Un sistema de propulsién hibrida (HRPS) combina liquidos y sélidos. Usualmente
un sistema hibrido tiene un combustible sélido almacenado en la cdmara de combustién.
Un oxidante gaseoso o liquido es alimentado en la cdmara de combustion con un sistema
de alimentacion similar al de un cohete liquido. El combustible sélido es vaporizado con
calor por el proceso de combustién y se mezcla con el vapor de oxidante para producir la
combustién. Los vapores calientes son expulsados por la tobera produciendo el empuje
requerido. Los sistemas hibridos son mas simples que los liquidos, pueden tener un mayor
desempefio que los sistemas sdlidos, usualmente son mas seguros que otros sistemas y
emiten productos no toxicos. Sus desventajas incluyen menores densidades de embalaje
gue los sistemas sélidos y menor desempefio que los sistemas liquidos.

Nuclear: un sistema de cohete de propulsién nuclear (NRPS) es similar a un sistema
liguido, excepto por el mecanismo que adiciona calor. Un propelente simple, usualmente
hidrégeno, reside en un tanque. Un sistema similar al de alimentacion de los cohetes
liquidos lleva el propelente a la seccion de adicién de calor. Una reaccion de fision nuclear
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lleva el calor al propelente, el cual corre directamente a través de un intercambiador de
calor o dentro de un material de produccién/fision de calor. Los gases calientes se
expanden a través de una tobera convencional. La mayor ventaja de este sistema es su
alto desempefio. Las desventajas del sistema incluyen su complejidad y oposicion politica.
Pero estos sistemas pueden ser construidos de tal modo que sean muy seguros.

Eléctrica: un cohete de sistema de propulsion eléctrica (ERPS) usa electricidad para
adicionar energia al propelente calentandolo por medio de elementos de resistividad sélida
0 una descarga de arco (proceso electrotérmico) o por ionizacién del propelente y
acelerando los iones o el plasma en un campo electrostatico o electromagnético. En la
primera aproximacion, el sistema es similar al LRPS excepto por la fuente de calor - calor
eléctrico — en lugar de combustién (en algunos sistemas es combinada la combustion y el
calor eléctrico). En un segundo enfoque, el blogque de adicidon de energia esta parcialmente
combinado con el bloque de aceleracién. Algo de energia es adicionada para ionizar el
propelente pero la mayoria es adicionada directamente como energia cinética. La ventaja
de un sistema ERPS es el desempefio del impulso especifico. Un sistema eléctrico puede
tener mayor desempefio que un sistema quimico. Las principales desventajas incluyen
bajos niveles de empuje y grandes masas en las fuentes de potencia eléctrica. [105]

Cohetes u otros dispositivos semejantes de reaccion que llevan su propio propelente
pueden ser utilizados cuando no hay ninguna otra sustancia (tierra, agua, o aire) o fuerza
(gravedad, magnetismo, luz) que un vehiculo puede emplear para la propulsion, tal como
en el espacio. En estas circunstancias, es necesario llevar todo el propelente a ser
utilizado. Sin embargo, estos son también Utiles en otras situaciones:

¢ Armamentismo: como se menciond anteriormente, en muchas armas militares, los
cohetes son utilizados para propulsar las cargas utiles a sus objetivos. Un cohete y
su carga util juntos son referidos generalmente como un misil, especialmente
cuando el arma tiene un sistema de guia.

e Ciencia: los cohetes de Sonar [106] son utilizados cominmente para llevar
instrumentos que toman las lecturas de alrededor de 50 km a 1.500 km por
encima de la superficie de la Tierra, estas altitudes son accesibles por globos
meteoroldgicos y satélites.

¢ Lanzamiento: debido a su alta velocidad de descarga (Mach ~10+), los cohetes
son especialmente (tiles cuando se requieren muy altas velocidades, la velocidad
tal como la velocidad orbital (Mach 25 +). Los cohetes siguen siendo la Unica
manera de lanzar satélites a su Orbita. Estos son utilizados también para acelerar
rapidamente una nave espacial cuando cambia su érbita o es deorbitado. También,
un cohete puede ser utilizado para ablandar un aterrizaje duro con paracaidas
inmediatamente antes de tocar Tierra. La nave espacial es liberada también en
trayectorias orbitales como en el caso de los satélites artificiales.

Cualquiera de las tecnologias antes mencionadas para cohetes tiene, como se menciond,
los mismos fundamentos de operacién y adicionalmente son construidos en base a una
serie de componentes basicos para este subsistema. A continuacion se da una descripcidon
general de estos componentes.

e Componentes y parametros principales de un cohete

Los cohetes, como minimo, tienen un lugar para poner el propelente (tal como un tanque
de propelente), uno o mas motores y una tobera, dispositivos de estabilizacién direccional
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(tal como aletas, jet de accién o balancines de brujula del motor) y una estructura
(tipicamente monobloque) para tener estos componentes juntos. Los cohetes pensados
para uso atmosférico de alta velocidad tienen también un dispositivo aerodindmico tal
como una ojiva.

Para todos los cohetes de tamafo muy pequefo, la descarga comparada con otros motores
es generalmente muy ruidosa. Cuando el impulso hipersénico se mezcla con el aire del
ambiente, son formadas ondas de choque. La intensidad del sonido de estas ondas de
choque depende del tamafio del cohete, y en cohetes grandes podria matar lo que se
encuentre a un rango potencialmente cercano [109].

El Trasbordador Espacial genera mas de 200 dB de ruido alrededor de su base. Un
lanzamiento del Saturno V fue detectado en sismdgrafos a una distancia considerable del
lugar de lanzamiento.

Cuando un cohete esta cercano al suelo por lo general el ruido es muy intenso, ya que el
ruido de los motores irradia mas alla del penacho producido por los impulsores, asi como
éste se refleja en el suelo. Este ruido puede ser reducido por zanjas alrededor del impulsor
o cohete, con inyeccién de agua alrededor del cohete y desviando el penacho del cohete en
un cierto angulo [109].

Para cohetes tripulados, son usados varios métodos para reducir la intensidad del sonido
tanto como sea posible, un punto importante en el disefio es la colocacién de los
astronautas tan lejos de los motores del cohete como sea posible. Cuando un vehiculo va a
velocidad supersénica el sonido es cortado y asi las ondas sonoras ya no pueden
mantenerse a la velocidad del vehiculo [109].

Todos los parametros de los cohetes empleados hoy en dia se muestran la Tabla B.2.

Se observa que cuando se es mas eficiente en el consumo de combustible, los motores
pueden necesitar menos peso de propelente para las mismas funciones; esta masa es casi
despreciable (en relacidon con la masa de carga Util) para algunos de los motores. Sin
embargo, se puede notar que se requiere una gran cantidad de energia.

Tabla B.2. Comparacién de parametros de cohetes empleados actualmente.

Veloc_ldad Impulso |Masa de|Energia |Energia por M|n|ma_
efectiva de i . potencia
Motor L. especifico | Propelente | requerida | kg de
evacuacion (s) (kg) (GJ) propelente por N de
(m/s) empuje
Cohete de 1,000 100 190,000 95 500 kJ 0.5 kW
combustible solido
Cohete de 5,000 500 8,200 103 12.6 MJ 2.5 kW
bipropelente
Cohete de 50,000 5,000 620 775 1.25 GJ
propelente idnico

e Cohetes de multiestados o multietapas

A menudo, la velocidad requerida (AV) para una mision es inalcanzable por un solo cohete
porque el propelente, tanques, la estructura, la guia, las valvulas y los motores entre

B-12



otros, forman parte de un porcentaje alto de masa y sélo es consumido un minimo de la
masa total para el despegue. Las razones de masa que pueden ser logradas con un solo
conjunto de motores fijos de cohete y tanques varian dependiendo de la aceleraciéon
requerida, los materiales de construccién, la disposicidon del tanque, del tipo de motor y los
propelentes utilizados, pero por ejemplo la primera etapa del Saturno V, soportando el
peso de las etapas superiores, pudo lograr una proporcién de masa de alrededor de 10%.

Este problema es resuelto con frecuencia por multiestados — el cohete suelta kilos de mas
(usualmente tanques vacios y motores asociados) durante el lanzamiento para reducir su
peso y aumentar efectivamente su razén de masa. Los multiestados son seriales donde
los cohetes encienden uno después de que la etapa previa haya caido lejos, o paralelos,
donde los cohetes son disparados juntos y entonces se separan cuando su combustible es
acabado [109].

Tipicamente, la aceleracion de un cohete aumenta con el tiempo (si el empuje permanece
igual) como el peso del cohete va disminuyendo conforme el propelente es quemado.
Discontinuidades en la aceleracién ocurrirdan cuando las etapas vayan acabando su
combustible, a menudo empezando con una aceleracion mas baja cuando ocurre el
desprendimiento de una nueva etapa.
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APENDICE C. MODELO MATEMATICO PARA
ANALISIS TEORICO DE UN SENSOR
REFRACTOMETRICO EN FIBRAS OPTICAS CON
ELEMENTO SEMIESFERICO

La superficie de trabajo que se utiliza se describe en forma general como:

ax’+a,y’+azt +a,x’yrax’zray’x+a,y’zvagz’x+az’y+a,xy+a xz+a,yz+agx+a,y+asz+a =0

(C.1)

En el caso de un elemento de sensibilidad esférico, la ecuacion (C.1) es mucho mas
simple, si el centro de las coordenadas se coloca en el centro de simetria de la
superficie dada de segundo grado y los ejes de las coordenadas se colocan
paralelamente a los ejes de simetria de la superficie, para reducir la ecuacién en una
forma canonica a:

2 2 2
ax +a,y  +a,z" +a,,=0. (C.2)
En este caso, el término q,, es el radio de la esfera en cuestion.

Asi mismo, un paraboloide, que se coloca paralelamente a los ejes de simetria se
puede describir como:

a,x’ +a,y’ —a152=0' (C.3)

Para una simulacion adecuada de la funcion de la distribucion de la potencia Optica
sobre la superficie de la cara del extremo de la fibra dptica transmisora, y dentro de

los limites de su apertura angular ‘](r’(/”e"'”), se reproduce el caracter de esta
distribucién durante la determinacion de las coordenadas iniciales del rayo elemental.
La funcion de la distribucion de la potencia optica sobre la superficie de la cara del
extremo de la fibra Optica, es proporcional al cuadrado de la apertura numérica, y la
distribucion angular depende de la composicion y del perfil de la fibra.

En el modelo matematico, se asume que el haz saliente de la fibra dptica se compone
de un numero finito de rayos individuales con potencia unitaria individual igual a 1*x
donde x esta dado en funcidn de la composiciéon de la fibra.

La distribuciéon uniforme de coordenadas de los puntos de salida de los rayos
elementales sobre la cara de la fibra transmisora se presenta como una distribucion
estadistica e igualmente probable. La simulacién de tal distribuciéon a través de la
generacion de un numero aleatorio asi determinando las coordenadas del vector radial
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del punto de salida del rayo en el sistema polar de coordenadas unido con la cara del
extremo de la fibra dptica transmisora del siguiente modo:

r, =,0\/x_1 ,cuando 0<7, <p (C.4)
@, =2mx, ,cuando 0<¢, <2x

donde res el radio del nucleo de la fibra 6ptica, x, y x, son nimeros aleatorios en un
intervalo de 0 a 1.

Las coordenadas del punto de salida del rayo en el sistema cartesiano de coordenadas
resultan en:

X, =7,CO5Q, —a

y; =rseng, —b
Z[ =Zﬁbm (CS)
Donde a,b son las distancias de la fibra transmisora sobre los ejes X, Y desde el
(0]
punto %=,

Las ecuaciones para las coordenadas angulares de la direccion de salida de un rayo
elemental, a la distribucion igualmente probable los rayos por las direcciones dentro de
los limites de un cono de apertura local, con cuenta de la distribucién angular de la
potencia oOptica tipo lambertiana, son:

NA(r) NA(r)
0.senl, = ————=arcsen| ——— |x,

n, n, Ogetgeedm(rz)

e e , cuando (C.6)

v, =2mx,,cuando 0<y, <27

Donde NA(ri) es la apertura numérica local en el punto de salida de un rayo, n, es el
indice de refraccién del material del elemento de sensibilidad, x; y x, son los nimeros

aleatorios dentro de los limites de 0 a 1, Hedm(r,) es el angulo local maximo de salida

en el material del elemento de sensibilidad para los rayos dirigidos,
0 dm(rl.)zarcsen[(NA)/ ne].

e

La ecuacién C.6 puede ser resuelta, en relacién con la coordenada 6,, por uno de los

métodos iterativos para solucionar ecuaciones no-lineales del tipo f(@l.): 0, donde



f(0,)=0.senb, —k(r")arcsen[NA(Vi)jx3 : (C.7)

n n

e e

Las coordenadas del vector de la direccion del rayo elemental L, :(Xi,Yi,Zl.) en el

sistema de coordenadas rectangular son:

X, =sen6. cosy,
Y, = senf.seny, (C.8)
Z, =cos0,
Otro punto importante de modelo es el encontrar las coordenadas del punto de la

intersecciéon del rayo con la superficie de trabajo, sustituyendo en la ecuacién de la
superficie de la ecuacion del rayo, dada en el aspecto parametrito como:

x=x,+Xt
y=y,+1t (C.9)
z=2z,+ 7t

donde x,,y, Y z,son las coordenadas del punto de salida del rayoy X,Y y Z son las

coordenadas del vector de la direccion del rayo. Mas detalles de la obtenciéon del
resultado final se muestran en el apéndice E.

Ya que la superficie de trabajo estd dada por un polinomio de 16 términos (C.1), la
sustitucion, después de agrupar los términos correspondientes respecto a ¢, queda de
la siguiente forma:

At +Bt* +Ct+D=0. (C.10)
donde:
A=a,YX’ +a,ZX* +a, XY’ +a,ZY’ + a, XZ* +a,YZ*
_ale +a, Y’ +a, 2 +a,y, X’ +2a,x,XY +a,z, X’ +2a,x,XZ +agx,Y’ +

B=|+2a,Xp,Y +a,z,Y* +2a,y,YZ + agx,Z” +2a,Xz,Z + ayy,Z> +2a,Yz,Z +
+a,, XY +a,XZ +a,YZ

_2a1x0X +2a,y,Y +2a,z,Z +2a,x, Xy, +a,Yx; +2a,x,Xz, +a;Zx; +2a,x,y,Y +

C=|+ 616)(y02 +2a,y,Yz, + a7Zy02 +2agx,z,Z + aSng +2ayy,2,Z + a9yoz§ +a,, Xy, +

+a, x,Y +a,Xzy +a,x,Z +a,Yzyta,y, L +az X +a,Y+aZ
_ alxé +azy§ +a3Z§ +a4y0x§ +a520x§ +a6x0y§ +a7Zoy§ +a8xozg +a9y025 "1
T Xg Yy T anXozZy +a,yez) T aXy tay, a5z, tag,
(C.11)



En caso de que 4 =0, esta ecuacion se resuelve respecto a ¢ utilizando la formula de
Cardan para resolver ecuaciones cubicas, en caso contrario, se aplica la férmula para
resolver ecuaciones cuadraticas.

Después de la definicién del valor necesario de la raiz de la ecuacién respecto a ¢ de la
formula C.11, se calculan las coordenadas del punto de interseccién del rayo con la
superficie del sensor. En un caso general, el rayo tiene 2 puntos de interseccién con la
superficie de segundo grado, entonces es necesario determinar el criterio de la
seleccion del punto necesario en los casos especiales.

Para el caso del primer rebote (el rayo sale de la fibra y pega a la superficie), se
selecciona el punto de interseccion con la coordenada z>z, . Para los rebotes

posteriores se selecciona aquel punto, el que tenga las coordenadas diferentes al punto
inmediato anterior. Figura C.1.

LR

L ST
\‘ A A

Figura. C.1 Las coordenadas de los puntos de interseccion del rayo con la superficie de
trabajo.

Otro parametro que se tiene que definir son las coordenadas del vector normal a la
superficie, éste se define por medio de la ecuacidn del plano tangencial en el punto

C(xc,yc,zc) de la superficie de trabajo descrita por C.1, generalmente se denota

como:
(x_x(Y)E(xc9yc’Z(7)+(y_yc)FZ(xcﬁycﬁzc)-‘r(Z_Zc)F:%(xcﬁyc’Zc):O’
(C.12)
donde
1 dF ) )
F =EE=2a1x+2a4xy+2a5xz+a6y +agz” +a,,y+a, +a;
F2:E$:2a2y+a4x +2a.xy+2a,yz+a,z” +a,x+a,z” +ag,
1 dF ) )
F3:EE:2a3z+a5x +a,y” +2agxz+2ayzy +a, x+a,y+ag;
(C.13)



Sustituyendo las expresiones para F,,F,,F, en la ecuaciéon C.12 y agrupando los

coeficientes con respecto a x,),z, se obtiene la ecuacion del plano tangencial
siguiente:

Ex+Gy+Hz+K=0. (C.14)
donde

E = (ZF, — XF,)Z — (XF, - YF, )Y
G = (XF, - YF,))X —(YF, - ZF,)Z .
H = (YF, - ZF, )Y — (ZF, - XF,)X

De aqui, el vector normal a la superficie de trabajo en el punto C(x,,y,,z.) es de la
forma

N =(E,G,H). (C.15)

Por otro lado, hay que definir el angulo de incidencia del rayo. Si la direccion del rayo
estd dada por el vector L:(Lx,Ly,LZ) y la normal a la superficie en el punto de

incidencia por el vector N=(Nx,Ny,NZ) entonces el coseno del angulo a entre ellos

(es decir, el angulo de incidencia del rayo sobre la superficie) se encuentra como un
producto escalar de dos vectores. De este modo:

LN +LN,+LN,
Q = arccos——— = arccos . (C.16)
L]V JE2+ L+ L2 N2+ N2+ N?

Se define también la potencia relativa del rayo reflejado, donde la potencia P, del

rayo reflejado en la relacién con la potencia P, del rayo incidente es
P, =RE. (C.17)
donde R es el coeficiente de reflexidn de la interfaz de los medios.

Segun las formulas de Fresnel, el coeficiente de reflexion en la posicién paralela R, y

perpendicular R,. al plano de polarizaciéon de la luz (Plano de las oscilaciones del
vector del campo eléctrico) en relacion con el plano de incidencia del rayo es:

3 (n, /n, ) cosoz—\/(nz/nl)2 —sen’a

B (n,/n,) cos a +\/(n2 /nl)2 —sen’a

cuando o< «, . (C.18)
™
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1, cuando a > «, .

R, = , cuando a<a, (C.19)

1, cuando o > «,

donde n, y n, son los indices de refraccion del material del sensor y el medio
circundante, respectivamente, a es el angulo de incidencia; «, es el angulo critico de
incidencia que, segun la ley de Snell, es:

a, = arcsen(n, /n,), cuando n, > n, . (C.20)

Para la luz polarizada, el plano de polarizacion de la cual tiene, en relacién con el plano
de incidencia, el angulo 3, el coeficiente de reflexion es:

R=R,, cos’ f+R,.sen’ . (C.21)
Para la luz no polarizada, el coeficiente de reflexion es:

_ Rpy + Ry _
2

R (C.22)

Los datos iniciales para la definicion de las coordenadas del vector del rayo reflejado,
aparte de la ecuacion de la superficie, son: las coordenadas de la direccidon del vector
del rayo incidente y del vector normal a la superficie en el punto de incidencia, las
coordenadas del punto de incidencia y el angulo de incidencia. También es necesario
tener en cuenta que, segun las leyes de la dptica de rayos, el rayo reflejado se
encuentra en el mismo plano con el rayo incidente vy la normal, y el angulo de
reflexion es igual al angulo de incidencia. Antes de empezar la solucion del problema
de encontrar el vector del rayo reflejado, hay que pasar de un sistema de coordenadas
Xyz , a un sistema nuevo, x'y'z' que es mas conveniente (Figura C.2).

Como ambos sistemas de coordenadas son rectangulares, sus coordenadas de
direcciones seran, al mismo tiempo, los cosenos directores. Para la evidencia, hay que
anotar estos cosenos en la tabla C.1, que une las direcciones de los ejes en el viejo y
nuevo sistemas de coordenadas



v <

v

Figura C.2 Cambio de sistema de coordenadas.

Tabla C.1. Cosenos directores entre los ejes del viejo y nuevo sistemas de

coordenadas.

Ox Oy Oz
O'x' [ m, n,
Ovyv 12 m2 n,
o'z [ m, n,

En esta tabla, por ejemplo, m,significa el coseno del angulo entre O'x' y Oy, y n, es
el coseno del angulo entre O'y' yOz .

Las nuevas coordenadas (Vx,Vy,VZ) de cualquier vector V' se expresan a través de sus

coordenadas viejas (Vx e ) asi:

V.=LV,+mV, +nV,
V,=LV, +m)V +n,V, (C.23)
V.=LV, +mV +nV,
y las coordenadas viejas del vector se expresan a través de sus nuevas coordenadas
de la siguiente manera:
V.o =1LV, +mV, +nV,
V, =LV . +mV, +n,V. (C.24)
V. =LV, +mV, +nV.
Se encuentran las expresiones para los cosenos directores entre los ejes del viejo y

nuevo sistemas de coordenadas en este caso y después de la realizacién de las
transformaciones necesarias, se realiza la transicién inversa. En el nuevo sistema de
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coordenadas, el origen de las coordenadas O coincide con el punto de incidencia del
rayo sobre la superficie, el eje x' coincide con la direccién del rayo incidente, y el
plano O'x'y' coincide con el plano de incidencia del rayo. Ambos sistemas, viejo y
nuevo son izquierdos.

Las coordenadas del eje O'x' , que coinciden, segun la definicién, con el vector del
rayo incidente L, son Lx,Ly,LZ y los cosenos directores son:

L
=

lj+Li+ﬁ

_ Ly
mo= L. (C.25)

JL L+ L

L

JL D+

Se anota la ecuaciéon del plano O'x'y', como un plano que contiene el punto de

I’l1=

incidencia del rayo O' (con las coordenadas den el sistema viejo x,,y,,z,), €l vector
del rayo incidente L:(Lx,Ly,LZ) y el vector normal N = (NX,N),,NZ):

X=Xy Y=Yy 272

det| L, L L |=0. (C.26)
N, N, N

Hay que presentar la ecuacién (C.26), descomponiendo el determinante dado del plano
en los elementos de primer renglén, de modo siguiente:

A(x—x0)+B(y—y0)+C(z—zo), (C.27)
donde:

L, L,

A=det| ° =L N,—-N,|L,
[N, N, ’ 7
_LZ LX

B = det =LN . —-N.L,
_Nz Nx )
L, L,

C = det y} =LN,-N.L,.
N, N,

Entonces, las coordenadas del eje O'z', (la normal al plano O'x'y') son A4,B,C, y sus
cosenos directores son:
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A
VA + B> +C?

B
NA+B>+C?

C
NA+B+C?

L, =

(C.28)

my =

n; =

Se determina la ecuacion del plano O'z'x' analdégicamente a la ecuacion (C.26), como
de un plano que contiene el punto de incidencia del rayo O' (con las coordenadas en el

sistema viejox,,y,,z,), €l vector normal N=(A,B,C) y el vector del rayo
L=(L,.L,.L):

X=Xy VY=o 272
det| A4 B C |=0. (C.29)
L L L

x y z

Descomponiendo el determinante en los elementos de primer rengldn, se obtiene:

D(x—x0)+E(y—y0)+F(z—zo):0, (C.30)
Donde:

B C

D = det =BL -CL,
L, L. g
Cc 4

E = det =CL, — AL,
LZ X
4 B

F = det = AL, - BL..
L, L, 7 !

Entonces las coordenadas del eje O'x' son D,E,F, y sus cosenos directores son:

D
ND* +E* + F*
E
ND*+E*+F?
F

ND?+E*+ F?

[, =

m, = (C.31)

n, =
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Si se toma en cuenta el hecho de que el rayo reflejado con el rayo incidente forman el
angulo 2a en el plano O'x'y' (o z'=0), entonces las coordenadas del vector del rayo

reflejado L, en el nuevo sistema son:

L' = —|L| cos2a
L', = —|L|sen2a . (C.32)
L' =0

donde el valor absoluto (la longitud) del vector del rayo incidente |L| =L +L+ L.

Al hacer la transicién inversa al viejo sistema de coordenadas segun la férmula (B.24),
tomando en cuenta las formulas (C.25), (C.28), (C.31) para los cosenos directores y la
formula (C.32), se obtiene lo siguiente:

L, =-L cos2a—GSsen2a
L,=-L, cos2a— HSsen2ao . (C.33)
le

=-L_cos2a—1ISsen2a

donde:

G=(LN,~N.L)L ~(LN,~N,L )L, |
H:@M—MQX—QM—M%%a
1=(L,N,-N,L), ~(LN,~N,L,)L,.

J@+Q+@
NG*+ H* + 17

Una vez establecidos los pardmetros anteriores, se realiza la comprobacién del alcance
de la fibra optica receptora. Para el alcance del rayo en la fibra dptica receptora, se
tienen que cumplir dos condiciones: que el rayo atraviese la cara del extremo de la
fibra Optica en los limites del didmetro del nucleo, y que la inclinacién del rayo con
respecto al eje de la fibra optica no exceda el valor del angulo local de la apertura, en
el punto del alcance del rayo sobre la cara del extremo de la fibra dptica. El orden de
las acciones en la comprobacion del alcance del rayo en la fibra optica receptora,
puede ser el siguiente:

Se encontraran las coordenadas del punto de interseccién del rayo y el plano Oxy. Para
este proposito se determina el parametroz = (zﬂbm -z )/LZ sustituyendo la ecuacién del

rayo en el aspecto paramétrico x =x, + L f,y=y, +L t,z=z + L., en la ecuacion del
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plano en que se localiza la cara del extremo de la fibra Optica receptora z=z,,,. Asi

las coordenadas del punto de la interseccion son:

Z, z
.Xl. — x] LY fibra 1
LZ
. (C.34)
_ Z fira — %41
yi=y-L, —7

z

Se determina la coordenada radial », del punto de interseccién del rayo con el plano
Z s Xy, CON respecto al eje de la fibra optica correspondiente, como el valor absoluto
de la diferencia de dos vectores V, y V_ (el punto de interseccién y el centro de la cara

del extremo de la fibra), y se compara con el radio del centro de la fibra 6ptica r,, ya

conocido:

V.-V,

1 a

<r. (C.35)

1

Para la realizacién de la desigualdad dada se considera que el rayo alcanzé la cara del
extremo del ntcleo (apertura lineal) de la fibra 6ptica.

Se determina el angulo de incidencia del rayo L sobre el plano z,  xy, la normal a

este plano es N = (0,0,—l):

L —L
o, = arccos N = 2 . (C.36)
Nzl e+ v
Se verifica el dato:
NAlr.
sena, < (r’) (C.37)

Donde NA(ri)es la apertura local de la fibra 6ptica en el punto de la interseccién del

rayo con la superficie del ndcleo y n, es el indice de refraccion del elemento de

sensibilidad. Al realizar la Ultima condicion se considera que el rayo entré en la
apertura de la fibra optica.
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APENDICE D. RESULTADOS DEL MODELADO
NUMERICO DEL SENSOR PARA HIDROGENO

LIQUIDO (LH2)

Las siguientes graficas son el resultado de la revisidon tedrica realizada para encontrar
el punto éptimo para el sensor propuesto, en el rango de N4 de 0.15a 0.45y & de
0.05 a 0.55 mm. A continuacion se presentan los resultados de los analisis de los
parametros importantes en el sensor como son Transmisién absoluta 7, comparacién
de Potencia relativa P* asi como la Transmision relativa 7*.
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Fig. D.1. Transmision relativa, 7* contra indice de refraccidn externo » para la apertura numérica N4 = 0.15 y didmetro adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la
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Fig. D.3. Numero adimensional de los rayos de entrada y salida 4(9) y B(6), respectivamente, contra el angulo de entrada 6, para la apertura numérica N4 =
0.15 y didmetro adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional 4=0.707.
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Fig. D.8. Potencia relativa de entrada y salida Pe(8) y Ps(6), respectivamente, contra el angulo de entrada 6, para la apertura numérica N4 = 0.2 y didmetro

adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional A=0.707.
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Fig. D.13. Transmision relativa, T* contra indice de refraccién externo » para la apertura numérica N4 = 0.3 y diametro adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la
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0.3 y didametro adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional 4=0.707.
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Fig. D.16. Potencia relativa de entrada y salida Pe(6) y Ps(8), respectivamente, contra el angulo de entrada 6, para la apertura numérica N4 = 0.3 y diametro
adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional A=0.707.
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Fig. D.19. Numero adimensional de los rayos de entrada y salida 4(6) y B(¢), respectivamente, contra el angulo de entrada 6, para la apertura numérica N4 =

0.35 y didmetro adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional 4=0.707.
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Fig. D.20. Potencia relativa de entrada y salida Pe(6) y Ps(8), respectivamente, contra el angulo de entrada ¢, para la apertura numérica N4 = 0.35 y didmetro
adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional A=0.707.
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Fig. D.23. Numero adimensional de los rayos de entrada y salida 4(¢) y B(¢), respectivamente, contra el angulo de entrada 6, para la apertura numérica N4 =
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0.45 y diametro adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional 4=0.707.
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Fig. D.28. Potencia relativa de entrada y salida Pe(6) y Ps(6), respectivamente, contra el angulo de entrada 6, para la apertura numérica N4 = 0.45 y didametro

adimensional @ de 0.05 a 0.55, para la distancia adimensional A=0.707.
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