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CAPÍTULO 1                                                                                                                        

INTRODUCCIÓN 

El contenido del presente trabajo de tesis presenta la investigación y el desarrollo tecnológico de un 

prototipo del subsistema de potencia. El cual forma parte del proyecto multidisciplinario de una 

plataforma nanosatélital tipo TubeSat que se desarrolla en la Unidad de Alta Tecnología de la 

Facultad de Ingeniería de la UNAM (UAT-FI-UNAM).  

1.1. Misión científica del nanosatélite 

 

La misión del nanosatélite es tomar fotografías de baja resolución del espacio y en la medida de lo 

posible de la Tierra. El nanosatélite se ubicará en una órbita baja terrestre LEO (Low Earth Orbit, por 

sus siglas en inglés) a 350Km de altitud, con una duración de tiempo de vuelo de 3 a 5 meses. 

1.2. Nanosatélites 

 

Los satélites artificiales son desarrollados por el hombre que se colocan en órbita alrededor de un 

cuerpo celeste como un planeta o un satélite natural. Son clasificados o divididos de acuerdo con el 

tipo de servicio que éstos prestan, dos grandes categorías son: observación terrestre y 

comunicaciones. Dentro de las diversas clasificaciones, una de las más utilizadas considera como 

parámetro la masa, la cual está muy relacionada con el tiempo de vida útil y el costo. Un satélite 

grande (más de 1000 kg) tiene un tiempo de vida útil de 10 a 15 años con un costo aproximado de 

500 millones USD. Un minisatélite (entre 100 y 500 kg) de 7 a 10 años de vida útil con un costo 

aproximado de 100 millones USD. Un nanosatélite (entre 1 y 10 kg) de 4 meses a 1.5 años con un 

costo entre 15-100 mil USD.  

Debido a su tamaño y peso, los nanosatélites no requieren un lanzamiento particular, se arman 

paquetes de decenas para ser desplegados en un solo cohete o pueden ir como carga secundaria 

(Piggy-back), por ejemplo, en una misión de reabastecimiento a la Estación Espacial Internacional 

(ISS, International Space Station, por sus siglas en inglés) [1]. Este tipo de lanzamientos disminuye 

considerablemente los costos de un proyecto espacial.  
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En la última década, el número de lanzamientos de nanosatélites ha ido incrementando debido al 

avance de la tecnología en microelectrónica, la reducción de los costos de desarrollo, así como la 

tendencia hacia diseñar misiones espaciales utilizando varios nanosatélites comunicados entre sí. Ver 

fig.1 

 

Figura 1. Lanzamientos de nanosatélites [2]  

1.2.1. CubeSat y Tubesat 

 

El CubeSat es un estándar en la categoría de los nanosatélites, cuyas medidas de longitud, ancho y 

largo son de 10 cm x 10 cm x 10 cm y un peso total no mayor a 1.33 Kg [3]. El concepto fue 

presentado en 1999 por los profesores Jordi Puig-Suari de la Universidad Politécnica del Estado de 

California (CalPoly, California Polytechnic State University) y el profesor Bob Twiggs de la 

Universidad de Stanford. La intención original del proyecto CubeSat era presentar una plataforma 

satelital, que proporcionara a los estudiantes las habilidades prácticas, para el desarrollo de satélites 

dentro de su período en la universidad [4]. 

Una plataforma TubeSat [5] es una tecnología alternativa al estándar Cubesat, tiene una forma de  

prisma hexadecágonal con un diámetro en la base de 8.9 cm, una altura de 12.7 cm y un peso de 0.75 

Kg. El concepto fue desarrollado por Interorbital Systems (IOS) como una herramienta de aprendizaje 

para estudiantes de ciencias espaciales, un kit satelital modificable. Teniendo la libertad de utilizar 

los componentes estándar del kit o adaptarlo para las necesidades requeridas. 
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En la fig. 2 podemos observar las diferencias de diseño de estos nanosatélites, uno con forma de 

cilindro y el otro con forma de cubo. 

 

Figura 2. Comparativa de la estructura TubeSat y CubeSat [6] 

Estas propuestas abrieron la posibilidad para que en diversas partes del mundo se comenzaran a 

desarrollar nanosatélites, siendo las universidades pioneras en realizar proyectos de esta naturaleza. 

Ver fig. 3.  

 

Figura 3. Desarrollo de nanosatélites por organización [2] 
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1.3. Subsistema de Potencia 

 

El subsistema de potencia, sistema de gestión de energía o EPS [7] (por sus siglas en inglés, Electrical 

Power System) es el encargado de establecer una fuente continua de energía eléctrica a los diferentes 

subsistemas y mecanismos que componen al satélite. En la fig. 4 se muestra un esquema en general 

que muestra las distintas partes en que se puede dividir al subsistema de potencia.  

 

Figura 4. Diagrama funcional de un subsistema de potencia, imagen modificada de [7] 

Para cumplir cada una de estas funciones, necesitamos determinar los requerimientos de hardware, 

software e interfaces entre cada una. En el capítulo 2 se describen los componentes típicos que 

integran cada uno de estos bloques y sus características; se presentan diferentes topologías y 

configuraciones internas, así como de un análisis del estado del arte de sistemas de potencia en 

nanosatélites; finalmente se expone la metodología clásica para diseñar el subsistema de potencia. 

1.4. Prototipo y Modelo de Ingeniería   

Un prototipo es un modelo, representación o demostración fácilmente ampliable y modificable, es 

el primer dispositivo que se desarrolla y que sirve como modelo de pruebas. El proceso de desarrollo 

y empleo de prototipos tiene las siguientes características: 

 Un prototipo es un sistema funcional 

 Evoluciona a través de un proceso iterativo 

 Tiene un bajo coste de desarrollo 

Un modelo de ingeniería o ETU [1] (por sus siglas en inglés, Engineering Test Unit) es un sistema 

que ha probado su funcionamiento en un ambiente simulado cercano a la realidad. Está construido 

con la finalidad de probar la integración con la estructura, realizar pruebas de interacciones con los 

demás subsistemas y realizar pruebas de pre-certificación. 

 

 

Subsistema de 
Potencia

Generación de 
energía

Regulación de 
energía

Almacenamiento 
de energía

Control y 
Distribución
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1.5. Planteamiento del problema  

 

Una vez que el nanosatélite es lanzado al espacio se deja a una cierta altitud a la cual estará orbitando 

alrededor de la tierra, dependiendo de la órbita en la que se encuentre el satélite, con mayor o menor 

frecuencia,  existirán lapsos cuando se tiene línea de vista con el Sol para la captación de energía y 

lapsos en los que en los que la Tierra eclipsa al nanosatélite haciendo que la captación de energía sea 

nula. Los lapsos de eclipse representan un problema para el satélite, ya que la batería será la única 

fuente de energía y es muy importante no pasar el punto de sobre descarga, ya que de lo contrario 

perderíamos al satélite.  

Las dimensiones de un nanosatélite imponen retos de almacenamiento y generación de energía 

eléctrica, ya que al disminuir las dimensiones; disminuye el área superficial disponible para la 

colocación de paneles solares; el volumen disponible y la restricción del peso, imponen límites en el 

tamaño de las baterías. 

1.6. Objetivos  

 

Analizar, diseñar y construir un prototipo del subsistema de potencia con la posibilidad de ser 

escalado a un modelo de ingeniería para una plataforma nanosatélital.  

Objetivos específicos: 

 Estudiar y analizar la misión del nanosatélite para establecer los requerimientos del 

subsistema de potencia; 

 Proponer un subsistema empleando componentes comerciales (COTS) que cumplan con los 

rangos operacionales para una misión espacial corta y probar el concepto funcional del 

subsistema; 

 Diseñar el circuito impreso (PCB) de potencia utilizando un software especializado para poder 

estandarizar con la metodología empleada en la fabricación de las tarjetas del modelo de 

ingeniería;  

 Manufacturar el subsistema de potencia en circuitos impresos (PCB);  

 Diseñar los experimentos que pongan a prueba el subsistema de potencia en los diferentes 

modos de operación del nanosatélite. 
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1.7. Justificación 

La gestión de la energía es una parte crítica en cualquier misión espacial y su mal funcionamiento 

compromete el éxito de la misión, si el subsistema de potencia deja de funcionar, todo el satélite 

deja de funcionar. Las limitaciones de espacio y energía restringen que no todos los subsistemas 

puedan estar funcionando al mismo tiempo, se necesita de un subsistema que administre la energía 

de modo que garantice el funcionamiento durante la vida útil del satélite.  

La finalidad de construir un prototipo es probar los componentes tecnológicos, advertir eventuales 

fallas en el funcionamiento y descubrir posibles errores. Una vez realizadas las pruebas y los análisis 

al prototipo en un ambiente de laboratorio, podemos implementar las modificaciones y desarrollar 

el modelo de ingeniería.  

Son escasos los proyectos satelitales que se desarrollan actualmente en México, la mayoría de los 

satélites han tenido que ser comprados a empresas extranjeras o pagado por una renta en el servicio 

de las telecomunicaciones, siendo este escenario crítico para la seguridad nacional. Desarrollar 

prototipos de sistemas espaciales con componentes de bajo costo es el inicio para generar tecnología 

propia y disminuir la dependencia tecnológica de otros países.  
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CAPÍTULO 2                                                                                                                                 

MARCO TEORICO 

2.1. Fundamentos del Sistema de Potencia en Sistema Espaciales 

Los sistemas de energía para aplicaciones satelitales están basados en el uso de la energía solar, la 

energía química y la energía nuclear, los sistemas de energía impulsados por energía solar son sin 

duda los favoritos y los más utilizados [8]. Esto se debe a la abundancia y disponibilidad (en su 

mayoría) de la energía solar ininterrumpida en el entorno espacial, el flujo radiante disponible en la 

órbita de la Tierra es de unos 1370 W ∕ m².  

En la fig. 5 se muestran los rangos aproximados de aplicación de las diferentes fuentes de energía. 

Las baterías como fuente de alimentación primaria son utilizadas en misiones espaciales muy cortas, 

de unas cuantas horas hasta unos pocos días, dependiendo del consumo de potencia. Utilizar 

únicamente baterías reduce los costos y la masa al no emplear celdas solares, sin embargo esta 

configuración es muy poco recomendada [8]. Hacer uso de celdas fotovoltaicas en conjunto con 

bancos de baterías recargables es la opción más empleada en la mayoría de los satélites, con un tiempo 

de vida entre un par de meses hasta una década, dependiendo de la radiación acumulada, los 

recubrimientos y la degradación de los paneles solares. Este tipo de arreglos cumplen con la gran 

mayoría de requerimientos energéticos de las misiones satelitales.  

 

Figura 5. Aplicabilidad de las fuentes de energía [9] 
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El uso de la energía nuclear a través de la fisión nuclear ofrece grandes ventajas en cuanto a la 

cantidad de energía que puede suministrar y la duración (Dejara de funcionar el satélite por otras 

razones mucho antes de que se termine la fuente de energía). Sin embargo, el riesgo de esparcir 

partículas radiactivas sobre la atmosfera durante un lanzamiento fallido o la de-orbitación y reingreso 

a la Tierra, hacen que este tipo de energía no sea utilizada en satélites que orbitan la Tierra. Su 

aplicación está orientada a las sondas espaciales, misiones de exploración que se alejan del Sol, con 

lo cual, utilizar un sistema impulsado por energía solar pierde sentido. 

2.1.1. Componentes Típicos de un Sistema de Potencia 

2.1.1.1. Celdas Fotovoltaicas  

Las celdas solares o celdas fotovoltaicas son una de las tecnologías que transforman la radiación solar 

en energía eléctrica, mediante el efecto fotoeléctrico. Cuando un fotón con suficiente energía golpea 

la celda solar, es absorbido por los materiales semiconductores y causa que los electrones salgan 

expulsados. Ver fig.6.  

Cuando estos fotoelectrones libres son capturados, el resultado es una corriente eléctrica que puede 

ser aprovechada. 

 

Figura 6.  Representación del efecto fotoeléctrico   

Existen diversas tecnologías de celdas solares, la mayor diferencia entre ellas es el sustrato en que 

están basadas. Las más populares en el mercado están hechas a base de silicio, y dependiendo del 

proceso que siguen se dividen en: amorfas, policristalinas y monocristalinas. La eficiencia 

aproximada de estas celdas solares está entre el 6% (amorfas) hasta el 23% (monocristalinas). 

Las celdas solares de unión múltiple o multiunión (traducción del inglés, Multi-junction) utilizan 

diferentes materiales semiconductores para aumentar la eficiencia de conversión de la energía solar 

[10]. Cada semiconductor convierte la energía de una cierta longitud de onda del espectro de luz solar 

Ver fig. 7 b. 
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Figura 7. Características celda solar multiunión [10] 

Comúnmente basadas en Arseniuro de Galio (GaAs), obtenidas por crecimiento epitaxial en sustratos 

de germanio (Ge), las celdas (GaAs/Ge) son más resistentes que las celdas de Silicio a los daños 

causados por partículas de alta energía provenientes del Sol [11]. Debido al éxito de las celdas 

GaAs/Ge se ha mejorado el proceso de fabricación, diseñando celdas de 3 y 4 uniones (Fig.7 a). Estas 

celdas están compuestas por varias capas de materiales de los grupos III al V de la tabla periódica, 

tales como GaAs, GaInP, GaInAsP y GaSb, alcanzando una eficiencia del 40%. Ver fig. 8. 

 

 Figura 8. Cronología de las eficiencias de conversión logradas en celdas fotovoltaicas [12] 

Como una respuesta a la miniaturización de los satélites, en la última década se han desarrollado 

celdas fotovoltaicas de unión múltiple para aplicaciones espaciales en nanosatélites [13]–[15], estas 

celdas alcanzan una eficiencia del 28% con una alta relación potencia/peso. Ver fig. 9. 
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Figura 9. Celdas solares de algunas compañías [13]–[15] 

Uno de los retos más importantes al utilizar celdas solares es poder montarlas sobre la estructura del 

satélite, de modo que se maximice el área de captación de energía. Para incrementar esta área, muchos 

satélites grandes incorporan paneles solares desplegables con control de orientación, sin embargo, 

para llevar a cabo esto, se necesitan mecanismos específicos de activación. La complejidad y la 

probabilidad de un fallo hacen que el despliegue de paneles solares sea una opción poco viable para 

un nanosatélite. 

2.1.1.2. Baterías 

 

Las baterías son uno de los componentes clave que nos permite almacenar energía para después ser 

liberada en los picos de potencia requerida. Existen múltiples categorías de baterías, para poder hacer 

una adecuada elección en cuanto a la tecnología de la batería, debemos considerar los siguientes 

factores: 

1. Frecuencia de uso y duración de la misión 

2. Magnitud de la carga 

3. Profundidad de descarga (DoD) 

4. Temperatura 

Estos factores están estrechamente relacionados con la órbita satelital, los satélites que se encuentren 

en una órbita LEO se encontraran con muchos más ciclos de carga/descarga que aquellos que se 

encuentren en una órbita geoestacionaria (GEO, geosynchronous equatorial orbit). Los satélites en 

LEO tienen un periodo orbital aproximadamente de 100 minutos, con periodos de eclipse de 30 a 40 

minutos por orbita [8]. Para los satélites en una órbita GEO el periodo orbital es de 24 horas y la 

duración de los eclipses varia de 0 a 70 minutos. 

Debido a que los periodos de eclipse son más cortos en una LEO, las baterías pasan menos tiempo 

sin recargarse y en consecuencia una profundidad de descarga o DoD (por sus siglas en inglés, Depth 

of Discharge) menor. Generalmente en una LEO las baterías alcanzan un DoD del 40%, mientras que 

aquellas en una GEO su DoD es del 80% [8]. 

La capacidad de almacenamiento de las baterías es altamente dependiente de la temperatura. Un 

ejemplo son las baterías de níquel-metal hidruro (NiMH), las cuales tienen su capacidad máxima de 
almacenamiento en un rango de operación de 10 a 15°C, su capacidad decrece a razón de 1Ah/°C [8] 
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fuera de este rango.  

Las tecnologías de baterías anteriormente usadas son las siguientes: níquel-cadmio (NiCd), níquel-

metal hidruro (NiMH) y níquel-hidrogeno (NiH2).  Las baterías de Ion de Litio (Li-Ion) y Polímero 

de Litio (LiPo) han desplazado rápidamente a las demás tecnologías, debido a que tienen una mayor 

energía específica, pueden almacenar más energía y son más livianas. En la fig. 10 se presenta la 

comparativa de estas diferentes tecnologías. 

 

Figura 10. Comparación de densidad de energía en las baterías [16] 

Las baterías recargables de Li-Ion son la opción más viable y más utilizadas en nanosatélites debido 

a su alta energía específica, densidad de energía y comercialización. Las más comunes son del 

estándar 18-650, baterías cilíndricas de 18mm de diámetro y 65mm de altura.  

Características de las baterías de Li-Ion 

En esta sección se describirá la terminología usada para describir, clasificar y comparar las baterías 

de Ion de Litio. Se definirán las variables utilizadas para caracterizar las condiciones de operación de 

las baterías así como una descripción de las especificaciones del fabricante. Esta información 

proviene de un reporte técnico del MIT Electric Vehicle Team [17]. 

Parámetro C: 

Al momento de describir baterías existen ciertas indicaciones dadas por el fabricante, como la 

máxima tasa de carga y la corriente máxima de descarga; usualmente expresada como un valor C. 

Por ejemplo, cuando una batería se carga a la máxima intensidad aceptada por el fabricante, tarda un 

tiempo determinado, si tardo una hora decimos que es una batería 1C, se carga una batería por hora 

(1/h). Una tasa de 1C también nos dice que la corriente de descarga nominal de la batería descargará 

la misma en una hora; de esta manera para una batería de 10 Ah este valor es igual a una corriente de 

10 [A] durante una hora, así 0.5C será de 5 [A]. 
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Estado de carga (%): 

El estado de carga o SOC (por sus siglas en inglés, State of Charge) es una expresión de la capacidad 

de la batería actual, expresada como un porcentaje de la capacidad máxima. Generalmente se calcula 

integrando la corriente. 

Profundidad de descarga (DOD) (%): 

El porcentaje de capacidad de la batería que ha sido descargada expresada como un porcentaje de la 

capacidad máxima.  

Voltaje terminal (V): 

Voltaje entre las terminales de la batería con carga aplicada. 

Voltaje circuito abierto (V): 

Voltaje entre las terminales de la batería cuando no se tiene una carga aplicada. Este valor incrementa 

con el SOC. 

Resistencia Interna (Ω): 

Resistencia que tiene internamente la batería. Generalmente diferente en los procesos de carga y 

descarga. Conforme la resistencia interna aumenta, la eficiencia de la batería disminuye y se disipa 

mayor energía en forma de calor. 

Voltaje nominal (V): 

Voltaje de referencia de la batería, coloquialmente como el voltaje en el que la batería se encuentra 

en un estado “normal”. En la mayoría de las baterías de Li-Ion es de 3.6V 

Voltaje de corte (V):  

Voltaje mínimo permitido, encontrado en la literatura como: “Cut-off Voltage”. Este voltaje 

generalmente define el estado "vacío" de la batería. 

Capacidad nominal (Ah): 

Es el total de Ampers/Hora disponibles cuando la batería se descarga del 100% del estado de carga 

hasta el voltaje de corte (0%). 

Energía nominal (Wh): 

Es el total de Watts/Hora disponibles cuando la batería se descarga del 100% del estado de carga 

hasta el voltaje de corte (0%). La energía es calculada al multiplicar la potencia de descarga (W) por 

el tiempo de descarga (h). 
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Ciclos de vida: 

El número de ciclos de carga-descarga que la batería puede experimentar antes de que no cumpla con 

los criterios de rendimiento específicos. El ciclo de vida es estimado para condiciones específicas de 

la profundidad de las descargas. La vida útil real de la batería se ve afectada por la velocidad y la 

profundidad de los ciclos y por otras condiciones, como temperatura y humedad. Cuanto mayor es la 

profundidad de descarga, menor es el ciclo de vida.  

Energía específica (Wh/kg):  

La cantidad de energía que almacena una batería por unidad de peso, algunas veces referida como la 

densidad de energía gravimétrica. Cuanto más alto es el valor, mayor capacidad, autonomía y 

potencia por el mismo peso. 

Densidad de energía (Wh/L): 

La cantidad de energía que almacena la batería por unidad de volumen, algunas veces referida como 

la densidad de energía volumétrica.  

Corriente de descarga continúa máxima (A):  

Corriente máxima a la que la batería puede descargarse continuamente. Este límite generalmente se 

define por el fabricante para evitar tasas de descarga excesivas que dañarían la batería o reducir su 

capacidad.  

Voltaje de carga (V):  

Voltaje al que se carga la batería cuando se carga a su capacidad máxima. Los esquemas de carga 

generalmente consisten en una carga de corriente constante hasta que el voltaje de la batería alcanza 

la tensión de carga, luego carga de voltaje constante, permitiendo que la corriente de carga disminuya 

hasta que sea muy pequeña. Ver fig. 11. 

 

Figura 11. Curvas características de la carga de una batería de Li-Ion [18] 
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Certificación UL 1642, Baterías de Litio: 

Las baterías con certificación UL son reconocidas ampliamente en la industria por las pruebas a las 

que ya fueron sometidas. La empresa que provea el lanzamiento del satélite requerirá que las baterías 

tengan alguna certificación, de lo contrario se pedirán pruebas de funcionamiento extras [1]. Ver fig. 

12. 

 

Figura 12. Marca de la certificación UL [19]  

2.1.1.3. Reguladores 

La regulación de la energía tiene como objetivo proporcionar líneas de energía en DC (por sus siglas 

en inglés, Direct Current) y suprimir voltajes transitorios. Existen diferentes etapas antes de que la 

energía llegué a los diferentes subsistemas. La primera fase es regular la energía que proporcionan 

los paneles solares para tener un nivel de tensión constante, con el cual podamos cargar las baterías a 

su voltaje de carga. Este primer dispositivo se le conoce usualmente como BCR (por sus siglas en 

inglés, Battery Charge Regulator).  

La segunda fase es acoplar la salida de las baterías (típicamente de 3.6V y 7.2V) con el voltaje de 

funcionamiento interno del EPS, a estos circuitos se les conoce en la literatura como PCM (por sus 

siglas en inglés, Power Conditioning Module). Otra fase común en todos los sistemas de potencia es 

la distribución de diversas líneas de voltaje requeridas por la carga útil y los subsistemas, las cuales 

comúnmente para nanosatélites pueden ser: 3.3V, 5V y 12V. A estos componentes se les conoce 

como PDM, (por sus siglas en inglés, Power Distribution Module). Ver fig. 13. 

 

Figura 13. Arquitectura del EPS GomSpace NanoPower P31u-9.0 [20] 
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Para cambiar de un nivel de voltaje a otro de manera eficiente, se utilizan los convertidores de 

conmutación o reguladores de conmutación (traducido del inglés, switching converters). Estos 

dispositivos electrónicos almacenan temporalmente la energía de entrada para luego liberarla a la 

salida con un voltaje diferente. El almacenamiento de energía puede ser en componentes de campo 

magnético (inductores) o componentes de campo eléctrico (condensadores). Algunas configuraciones 

son: buck (reductor), boost (elevador) y buck/boost (reductor/elevador). 

2.1.1.4. Módulos de Control y Distribución  

El modulo de control se encarga de gestionar el funcionamiento interno del EPS, esto quiere decir 

que envía instrucciones para configurar otros dispositivos, enciende y/o apaga subsistemas y recaba 

información acerca del estatus del sistema. Comúnmente estas tareas son llevadas a cabo por 

microcontroladores o MCU (por sus siglas en inglés, Microcontroller Unit) bajo las órdenes que le 

envía la computadora de vuelo (CV)  mediante comandos digitales, transmitidos por vía I2C (por sus 

siglas in inglés, Inter-Integrated Circuit) u otro protocolo de comunicación. En la fig. 14 se muestra 

un MCU de encapsulado QFP (por sus siglas en inglés, Quad Flat Package) los cuáles por sus 

dimensiones de apenas unos cuantos milímetros, son ampliamente utilizados.  

 

Figura 14. Microcontrolador PIC de montaje superficial, imagen obtenida de [21] 

Otro de los elementos clave en el módulo de control son los interruptores de control de los voltajes 

de alimentación. Estos dispositivos activan o desactivan las líneas de voltaje y son controlados por el 

MCU a través del estado de la compuerta, en alto (1 lógico) o en bajo (0 lógico).  

La distribución de las líneas de voltaje se realiza por medio de conectores y cables, los cuales 

intercomunican a las diferentes tarjetas entre sí. Los conectores están diseñados y utilizados para 

soportar las condiciones ambientales del espacio. 

2.1.2. Topologías de Sistemas de Potencia en Nanosatélites 

La topología del sistema es la forma en que están conectados los componentes eléctricos y fluye la 

energía, existen múltiples variaciones usadas en los nanosatélites, sin embargo, podemos agrupar a 

la mayoría en 2 categorías: Transferencia Directa de Energía o DET (por sus siglas en inglés, Direct 

Energy Transfer) y Seguidor de Punto de Máxima Potencia (MPPT, por sus siglas en inglés, 

Maximum Power Point Tracking). Las restricciones de masa y volumen en los nanosatélites imponen 

retos en la generación de energía, distribución y almacenamiento. Para afrontar estos retos se busca 
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incrementar la eficiencia y confiabilidad en los sistemas de potencia, sin embargo, un sistema más 

redundante aumentara la complejidad y la masa del sistema.  

2.1.2.1. Transferencia Directa de Energía (DET) 

Una de las configuraciones más simples es DET. La energía que se genera en los paneles solares pasa 

directamente a ser utilizada en los diferentes subsistemas, únicamente se regula la salida a un voltaje 

deseado. Junto con un banco de baterías en paralelo, suministran la energía al satélite. Ver fig. 15. 

 

Figura 15. Topología DET 

Está configuración no incorpora un control o administración de energía, los sistemas están encendidos 

siempre que el arreglo de paneles solares y las baterías lo permitan. El principal problema con esta 

topología es que la eficiencia de los paneles solares es máxima únicamente cuando se tienen las 

condiciones de orientación y temperatura ideales [22]. 

2.1.2.2. Seguidor de Punto de Máxima Potencia (MPPT) con Bus Regulado 

Esta arquitectura incorpora un circuito electrónico convertidor MPPT entre los paneles solares y las 

baterías. Ver fig. 16. Este circuito se encarga de manipular el voltaje y corriente del panel solar de 

modo que proporcione la potencia máxima en cualquier condición. Como las condiciones raramente 

son ideales, especialmente en misiones largas, esta arquitectura a menudo es utilizada. 

Se han reportado en la literatura múltiples algoritmos de control (19) para llevar a cabo esta tarea, los 

cuales están sintetizados en el trabajo de E. Trishan y L. C. Patrick [23]. 

 

Figura 16. Topología MPPT 
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2.2. Estado del Arte de Subsistemas de Potencia en Nanosatélites.  

Se está consolidando un cambio de paradigma en el mundo, en lugar de lanzar grandes satélites  con 

un alto costo y tiempo de desarrollo; reemplazarlos por constelaciones de pequeños satélites, los 

cuales, cumplan con la función del satélite de mayor tamaño [24]. Un ejemplo actual de esta 

tendencia, es la puesta en órbita de 60 nanosatélites por parte de la compañía SpaceX en Mayo del 

2019 [25]. Este grupo, es el primero en formar parte de una constelación de 12,000 que se planean 

lanzar, con el objetivo de proveer internet de alta velocidad. 

Con el creciente desarrollo de nanosatélites en todo el mundo, existen numerosas propuestas de 

subsistemas de potencia, cada uno de ellos difiere entre si debido a las diferentes técnicas y 

tecnologías empleadas, así como la carga útil y la misión del satélite, siendo esta última, uno de los 

mayores parámetros que dictaminan los requerimientos energéticos y las características del EPS. 

En la actualidad existen múltiples empresas y compañías en el mundo que se dedican a la 

comercialización de componentes y subsistemas completos (incluyendo el EPS) para nanosatélites, 

siendo el estándar CubeSat el más común. Al adquirir estos componentes, empresas y universidades 

pueden introducirse en el desarrollo de nanosatélites, permitiendo al equipo enfocarse en el desarrollo 

de la carga útil o del experimento de la misión espacial. 

A continuación, analizaremos algunas de las experiencias exitosas que han tenido las universidades 

en el desarrollo de nanosatélites, enfocándonos en las arquitecturas y características de los 

subsistemas de potencia.  

2.2.1. Experiencias e Investigaciones a Nivel Mundial.  

2.2.1.1. ESTCube-1 

El ESTCube-1 (Estonian Student Satellite-1) [26] es el primer proyecto CubeSat desarrollado 

inicialmente por estudiantes de la Universidad de Tartu en Estonia, la Universidad Tecnológica de 

Tallin y la Academia de Vuelo de Estonia. Ver fig. 17. 

 La misión principal del ESTCube-1 era realizar la primera prueba en órbita del concepto E-Sail  (en 

inglés, Electric Solar Wind Sail). El cuál, es un método de propulsión que utiliza el impulso del viento 

solar para propulsar naves espaciales sin utilizar un combustible propelente. El diseño de la carga útil 

estuvo a cargo del Instituto Meteorológico Finlandés (FMI) y el Centro Aeroespacial Alemán (DLR).  
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Figura 17. Nanosatélite ESTCube-1, créditos de la imagen: Universidad de Tartu, Estonia [26]  

El EPS del ESTCube-1 está conformado por 4 bloques principalmente (Fig.18): Captación de energía, 

distribución de energía, almacenamiento de energía y el control de la energía. Un total de 12 celdas 

solares de GaAs (colocadas 2 en cada cara del cubo) con una eficiencia nominal del 30%, se encargan 

de la generación de energía. Cada grupo de 4 celdas se conectan a circuitos independientes MPPT 

que se encargan de obtener la mayor cantidad de potencia en cualquier condición [23]. Con este 

arreglo se estimaba generar entre 2.4W y 3.4W al comienzo de su vida (BOL) [27] dependiendo de 

la orientación del satélite. La energía se almacena en 2 baterías Li-Ion Panasonic P-CGR 18650C de 

9Wh, cada batería cuenta con un circuito de protección y son conectadas independientemente al bus 

principal. La energía regulada es distribuida a otros subsistemas a través de 3 líneas de voltaje 3.3V, 

5V y 12V, los reguladores de conmutación que suministran la energía están duplicados y conectados 

en paralelo, con el fin de hacer un diseño redundante.  

 

Figura 18. Arquitectura del EPS del ESTCube-1 [27] 

El ESTCube-1 se empezó a desarrollar en el verano de 2008, fue puesto en órbita en Mayo del 2013 

en una órbita LEO a 670Km y estuvo operando por 2 años aproximadamente. Aunque el diseño del 

EPS tiene más de 5 años representa un sistema diseñado con redundancia, confiabilidad y 
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componentes COTS. El éxito del proyecto fue tanto que se están desarrollando el ESTCube-2 y 

ESTCube-3, por lo que será tomada en cuenta su experiencia, en el diseño de nuestro sistema de 

potencia.  

2.2.2. Experiencias e Investigaciones en Latinoamérica. 

2.2.2.1. Tancredo-1 

Tancredo-1 es el primer nanosatélite del proyecto UbatubaSat [28] realizado por alumnos de la 

escuela secundaria Tancredo de Almeida Neves, ubicada en Ubatuba, Brasil. El objetivo del proyecto 

es despertar el interés por la ciencia y la tecnología en los estudiantes, de entre diez y catorce años. 

Las tareas abarcan desde la integración, prueba, montaje, codificación, lanzamiento y operación del 

satélite, con el objetivo de que los estudiantes sigan carreras en las áreas de ciencia y tecnología, 

especialmente en los campos de Ingeniería Espacial [29]. Ver fig. 19. 

 

Figura 19.  Estudiantes soldando componentes de Tancredo-1, imagen obtenida de  [30] 

Tancredo-1 (Ver fig. 20) tiene la particularidad de ser un nanosatélite tipo TubeSat, desarrollado y 

modificado a partir del kit comercial suministrado por la empresa IOS. Fue el primer TubeSat en ser 

puesto en órbita el 16 de enero del 2017. La misión espacial de Tancredo-1 es educativa y científica; 

por una parte, tiene la misión de transmitir un mensaje grabado por los estudiantes; y por otra, utilizar 

una sonda Langmuir para estudiar la formación de burbujas de plasma en la Ionosfera. 
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Figura 20. Tancredo-1 ensamblaje final, imagen obtenida de [30] 

El EPS provisto en el kit de IOS fue modificado para empatar con los requerimientos de las cargas 

útiles. En la fig. 21 podemos observar el diagrama de distribución de energía. El EPS obtiene su 

energía de 8 paneles solares (SP), proporciona 3 líneas de voltaje al satélite; dos de ellas reguladas: 

5V, 5.7V; mientras que la tercera línea alimenta directamente a la carga útil educativa. Los autores 

reportan que no se llevaron a cabo pruebas de tolerancia a la radiación y para mitigar este daño 

utilizaron cinta kapton para recubrir los componentes y la estructura del satélite [30]. 

 

Figura 21. Diagrama de distribución de energía Tancredo-1, imagen obtenida de [30] 

El satélite estuvo operando por un lapso de 3 meses, durante este tiempo en diversas partes del mundo 

pudieron hacer contacto descargando telemetría y estatus de energía. El éxito de Tancredo-1 es muy 

importante para nuestro trabajo, ya que representa un caso de éxito para la plataforma TubeSat. 

2.2.2.2. SUCHAI 

El satélite de la universidad de Chile para investigación aeroespacial o SUCHAI, (por sus siglas en 

inglés, Satellite of the University of Chile for Aerospace Investigation) es el primer CubeSat chileno 

desarrollado por el Laboratorio Espacial y Exploración Planetaria SPEL, (por sus siglas en inglés, 
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Space and Planetary Exploration Laboratory) el cuál, fue una creación del Departamento de 

Ingeniería Eléctrica como una necesidad del proyecto CubeSat [31]. Ver fig. 22. 

Las cargas útiles de SUCHAI son: 

1. Sonda Langmuir para medir la variación de densidad de electrones en la ionosfera 

2. Una cámara para estudiar la factibilidad de observar la Tierra con CubeSats 

3. Un GPS para estimar la posición del satélite. 

 

Figura 22. CubeSat SUCHAI y sonda Langmuir, imagen obtenida de [31] 

Debido a las restricciones del proyecto, y con el objetivo de dedicarse a desarrollar la carga útil y el 

software necesario [32], sé decidieron adquirir los subsistemas a diferentes empresas: Estructura y 

Computadora de Vuelo a Kit Pumpkins; Comunicaciones a AllSpace; Potencia a Clyde Space. Ver 

fig. 23. Aunque el EPS no haya sido desarrollado por la universidad, podemos analizar las 

características que proporciona esta opción comercial. 

 

Figura 23. EPS comercial para nanosatélite, imagen obtenida de [33] 

A partir de la hoja de datos del producto, encontramos que los BCR’s emplean circuitos MPPT para 

mejorar la eficiencia del mecanismo de carga de las baterías. A un voltaje nominal sin regular de 7.6 
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V, podemos pensar que utiliza 2 baterías conectadas en serie. Proporciona 3 líneas reguladas: 3.3 V, 

5V y 12V. El sistema tiene un rango de operación de -40°C a 85°C y una interfaz I2C para programar 

y configurar la tarjeta [33].  

2.2.3. Experiencias e investigaciones en México. 

Los beneficios y ventajas que ofrecen los nanosatélites han hecho que México vuelva a mirar a la 

industria satelital como un nicho de oportunidad. Las universidades han sido el impulsor de estos 

proyectos a través del desarrollo de prototipos; plataformas experimentales y educativas [34]; 

creación de retos y programas como el “Concurso Nacional de Satélites Enlatados” [35] y el Programa 

Espacial Universitario (PEU) de la UNAM [36].  

En múltiples estados del país se han reportado la construcción y lanzamiento de plataformas 

nanosatélitales [37]–[39], sin embargo solo han probado su funcionamiento en vuelos suborbitales, a 

una altura de 35Km, donde las condiciones no son propiamente las de una órbita satelital (más de 250 

Km). Los siguientes ejemplos son casos de los proyectos más cercanos a ser puestos en órbita 

próximamente. 

2.2.3.1. Ulises-1 

En el año 2013 el Instituto Nacional de Astrofísica, Óptica y Electrónica (INAOE) en conjunto con 

el Colectivo Espacial Mexicano, tuvieron la oportunidad de comenzar a adquirir experiencia en la 

construcción de un nanosatélite. Al igual que lo hizo Tancredo-1, se adquirió el kit comercial TubeSat 

de IOS para su desarrollo. Ulises-1 ( Ver fig. 24) es un proyecto de arte y tecnología, una sinergia 

entre lo artístico y lo científico, la misión es transmitir un poema en código morse y 2 canciones 

compuestas para el proyecto. El nanosatélite se encontrará a 300Km de altitud en una órbita LEO.  

En febrero de 2016 Ulises-1 había sido sometido a diversas pruebas de funcionamiento de laboratorio 

y de campo [40], entre ellas:  

1. Transmisión-Recepción a una distancia de 37Km. 

2. Vuelo estratosférico (suborbital) a 30Km de altitud. 

3. Transmisión-Recepción a una distancia de 107 Km. 

Debido a problemas para financiar el lanzamiento [41], Ulises 1 ha retrasado su puesta en órbita 3 

años. 
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Figura 24. TubeSat Ulises-1 en comparativa con un CubeSat, imagen obtenida de [5] 

En la fig. 25 se muestra un diagrama de bloques del suministro de energía de Ulises 1. En color verde 

se muestran los elementos que componen el EPS, mientras que en color manila los subsistemas del 

nanosatélite. En color rojo se muestran las líneas de energía con sus diferentes voltajes y en azul las 

líneas de datos.  

 

Figura 25. Diagrama del EPS de Ulises 1, elaboración propia. 

Los paneles solares (8) se encargan de generar la energía del nanosatélite, cada uno emplea 6 celdas 

solares TASC (por sus siglas en inglés, Triangular Advanced Solar Cells)  de Spectrolab [14] y para 

cada panel existe un sensor de corriente que monitorea la corriente que proporciona cada uno. El 

multiplexor se encarga de seleccionar la medición que la computadora de vuelo desee leer a través de 

un conversor analógico digital (ADC). Las líneas de energía se conectan al regulador lineal (BCR) 

que ajusta la tensión al voltaje de carga de la batería. Posteriormente la fuente conmutada suministra 

la energía a la carga útil y la computadora de vuelo. 

2.2.3.2. AzTechSat-1 

El AzTechSat-1 es un nanosatélite de clase CubeSat que se integró por un equipo de estudiantes y 

profesores de ingeniería, y otras áreas de la Universidad Popular Autónoma del Estado de Puebla 

(UPAEP). La misión principal es probar la intercomunicación satelital con la constelación GlobalStar 

[42] con el fin de mejorar la comunicación entre nanosatélites en misiones futuras. Ver fig. 26. 
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El proyecto surge como una colaboración internacional de la NASA (por sus siglas en inglés, National 

Aeronautics and Space Administration) y la Agencia Espacial Mexicana (AEM), en el cual ambas 

agencias se benefician del proyecto. Por una parte la AEM obtiene capacitación y desarrollo de 

recursos humanos para el programa espacial; mientras que AzTechSat-1cumplirá con alguno de los 

objetivos establecidos en el plan estratégico de la NASA. Debido a esta colaboración el costo del 

lanzamiento será cubierto por la NASA [1]. 

En el proyecto participaron 90 personas entre profesores y estudiantes y tuvo un costo aproximado 

de 600 mil dólares. En diciembre de 2019 el nanosatélite se llevó a la ISS y en febrero de 2020 se 

planea desplegarlo a órbita. Debido a lo reciente del proyecto, aun no se cuenta con información 

detallada de sus subsistemas o arquitectura. 

 

Figura 26. CubeSat AzTechSat-1, imagen obtenida de [42] 

 

2.2.3.3. KuautliSat- el Ulises 2.0 

El proyecto de nanosatélite KuautliSat el Ulises 2.0 es un nano satélite del tipo TubeSat que se 

desarrolla dentro del departamento de Ingeniería aeroespacial de la Unidad de Alta Tecnología (UAT) 

de la Facultad de Ingeniería de la UNAM. Dada la misión que desempeñará una vez puesto en órbita 

se estima que orbite a una altura de entre 300 y 400 Kms. KuautliSat es un proyecto real y al alcance 

de las universidades y centros de investigación de México para desarrollar tecnología espacial en 

beneficio de nuestra nación. El proyecto tiene un sentido escalable, es decir tiene el sentido de que, 

una vez alcanzada esta meta, se genera una base de conocimientos que permite escalar al siguiente 

paso. El proyecto se desarrolla con apoyo del programa DGAPA-PAPIIT de la UNAM y al momento 

ha servido para la formación de recursos humanos, generación de nuevas iniciativas de nanosatélites, 

entrenamiento de estudiantes en el desarrollo de los subsistemas de este, ingenieros e investigadores 

de la UNAM y de otras universidades e instituciones de educación superior como la Universidad 

Autónoma de Querétaro (UAQ), etc. En la fig. 27 se muestra una imagen del desarrollo del 

nanosatélite. 
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Figura 27. KuautliSat el Ulises 2.0 

2.3. Metodología Clásica para el Diseño de Subsistemas de Potencia.  

Las metodologías de diseño son propuestas basadas en la experiencia acumulada por otros, y que 

evolucionan continuamente; pretenden establecer un orden o estructuración metodológica que sirva 

como una guía para el diseñador. En el área satelital existe más de una metodología, de hecho, cada 

agencia espacial sigue sus propias estrategias y procesos de diseño.  

El SMAD (por sus siglas en inglés, Space Mission Analysis and Design) es un referente internacional 

en la mayoría de las carreras de ingeniería espacial, en él, se describe una metodología para diseñar 

misiones espaciales, así como los subsistemas que lo componen. Esta metodología está guiada por 

los requerimientos y restricciones de la misión, así como las capacidades con las que se cuenta. Hay 

que recordar que al igual que las metodologías de las agencias espaciales, el SMAD está enfocado 

para misiones de mayor alcance y costo que las de un nanosatélite. Por lo tanto, hay algunas 

consideraciones del proceso que tienen mayor o menor relevancia para nuestro proyecto. 

La primera fase o fase preliminar para diseñar cualquier sistema espacial es identificar los 

requerimientos y restricciones, a través de estudiar y analizar el tipo de misión espacial y sus 

objetivos; configuración del satélite, tiempo de vida, modos de operación y definición de las cargas 

útiles. Con esta información, podemos realizar una estimación de los requerimientos de energía 

eléctrica del nanosatélite. 

La segunda fase es un análisis funcional, se considera al sistema como una caja negra, se caracterizan 

las tareas, funciones, entradas, salidas, protocolos de comunicación e interacciones con los 

subsistemas con quienes directa o indirectamente interacciona. 

La tercera fase es dimensionar al subsistema de potencia, el primer paso es realizar un presupuesto 

de potencia de operación, poniendo especial atención en los picos de potencia y los diferentes modos 

de operación; el segundo paso es estimar la capacidad de la batería de acuerdo con el tiempo de vida 

y las características de la órbita; el tercer paso es diseñar el arreglo de celdas solares y contemplar su 

degradación debida al daño por radiación a lo largo de la misión.  



36 

La cuarta fase es diseñar, se definen los componentes hardware y software del sistema. Se elaboran 

los diagramas eléctricos y se diseñan los circuitos impresos de los módulos de: carga, conversión, 

control y distribución. 

La quinta fase es implementar o prototipar, se desarrollan elementos unitarios o módulos para probar 

el funcionamiento del EPS 

Las siguientes 3 o 4 fases se dedican a verificar y validar, el diseño, las características funcionales y 

que cumpla con las especificaciones.    

Como parte de la metodología, aplicaremos el Método-V o Modelo en V [43], el cual define un 

procedimiento uniforme para el desarrollo de productos o sistemas. En cada fase del desarrollo, existe 

una fase correspondiente o paralela de verificación o validación. Esta estructura obedece al principio 

de que para cada fase del desarrollo debe existir un resultado verificable. 

En la fig. 28 se muestran la secuencia de actividades para desarrollar el prototipo del EPS, es el 

resultado de la aplicación de la metodología propuesta por el SMAD. En el siguiente capítulo se 

desarrollará cada una de estas fases.  

 

Figura 28. Proceso para el desarrollo del EPS  
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CAPÍTULO 3                                                                                                                        

DISEÑO DEL PROTOTIPO DEL SUBSISTEMA DE POTENCIA 

3.1. Análisis de la Misión Espacial. 

 

El marco en que se comenzó con el desarrollo del nanosatélite se llama KuautliSat, el Ulises 2.0, 

proyecto que a la par de Ulises 1 plantea la construcción de un nanosatélite tipo TubeSat con objetivos 

artísticos y de demostración de tecnología.  La misión de KuautliSat el Ulises 2.0 es tomar fotografías 

de baja resolución del espacio y en la medida de lo posible de la Tierra, en una órbita polar LEO entre 

300Km y 400Km de altitud, durante un tiempo aproximado de 4 meses [44]. 

Inicialmente el objetivo general del proyecto fue que a través del desarrollo de una plataforma 

nanosatélital, se fomentara la formación de especialistas en ingeniería aeroespacial, la colaboración 

entre ingenieros y artistas y que la generación de una base de conocimientos permitiera escalar a la 

construcción de otros satélites. El criterio de éxito de la misión era tener 20 imágenes que pudieran 

ser post-procesadas por los artistas para crear una obra de arte con ellas [44].  

La estrategia para construir el nanosatélite es utilizar el diseño de la plataforma TubeSat de IOS, y 

siguiendo un proceso de re-ingeniería: diseñar, fabricar, programar e integrar nuestros propios 

subsistemas utilizando componentes COTS.  

Los diferentes subsistemas que conforman a KuautliSat el Ulises 2.0 se describen en la tabla 1. 

Tabla 1. Subsistemas que integran el nanosatélite KuautliSat el Ulises 2.0 

Subsistema Descripción 

Estructura Transporta y protege a la carga útil y los diferentes subsistemas 

Computadora de Vuelo Gestiona el funcionamiento del nanosatélite 

Comunicaciones Establece la transmisión y recepción de datos/comandos entre 

KuautliSat el Ulises 2.0 y la Estación Terrena ECXSAT-B ubicada en 

la UAT. 

Cámaras Toma fotografías y las almacena 

Potencia Suministra la energía eléctrica del nanosatélite para su funcionamiento 

 

Como se ha descrito antes en esta tesis, la configuración estructural es un prisma hexadecágonal 

(figura 29). Cada subsistema será implementado como una tarjeta electrónica, las cuales se 

encontrarán apiladas y mediante separadores de placa se distanciarán entre ellas. Los subsistemas se 

encuentran rodeados por 8 tarjetas rectangulares que constituyen los paneles solares; y 8 cintas 



38 

metálicas intercaladas entre los paneles, que ayudan a la disipación de calor y al soporte de la 

estructura. En una de las caras laterales y la tapa inferior se encuentran montadas las cámaras, la tapa 

superior se utilizará para montar las antenas.  

 

Figura 29. Modelo artístico en impresión 3D de KuautliSat el Ulises 2.0  

Debido a que no se requieren imágenes detalladas, la configuración del satélite no contempla un 

sistema activo de Orientación y Estabilización, por lo que el satélite estará rotando sin control a lo 

largo de su órbita. Una de las propuestas es utilizar imanes permanentes para orientar la cámara hacia 

la Tierra, pero esta opción se evaluará en otra fase del proyecto. El control térmico del nanosatélite 

también se llevara a cabo de forma pasiva, utilizando pinturas o recubrimientos de ciertos 

componentes. 

Dentro de los diversos paradigmas de diseño del proyecto, se determinó utilizar el protocolo de 

comunicación I2C para conectar a los diferentes subsistemas con la computadora de vuelo. Este 

protocolo establece una simple relación maestro/esclavo, en la que el maestro tiene el control de 

decidir cuándo comunicarse, con quien comunicarse, cuando pueden responder y cuando termina la 

comunicación; mientras que el esclavo simplemente obedece las instrucciones (comandos).  
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En la fig. 30 se muestran los protocolos de comunicación de KuautliSat el Ulises 2.0 

 

Figura 30. Protocolos de comunicación del KuautliSat el Ulises 2.0 

3.1.1. Identificación de Requerimientos  

 

Derivado del análisis de la misión y la información con que se cuenta del proyecto, en la tabla 2 se 

muestran los principales requerimientos y restricciones para diseñar el prototipo del subsistema de 

potencia.  

Tabla 2. Principales Requerimientos y Restricciones del EPS 

Requerimientos Restricciones 

Suministrar energía por el tiempo de vida de la 

misión (4 meses) 

Área para captación de energía limitada a 8 

paneles solares rectangulares. 

Proporcionar líneas reguladas en DC a 5V Diseñar el PCB en una tarjeta con un diámetro 

menor a 8.5 cm 

Proveer un estatus interno de potencia a la 

Computadora de Vuelo 

Utilizar componentes COTS con un rango de 

temperatura de -40°C a 125°C 

Medir el consumo de los subsistemas  

Encender y/o apagar a los demás subsistemas  

Para ser más específicos en cuanto al desempeño del subsistema de potencia y lo que se espera que 

haga, a continuación, se enlistan las tareas principales: 

 Medir la corriente proporcionada por los paneles solares  

 Regular la corriente de carga de la batería y mantener una tensión constante 

 Almacenar la energía 
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 Monitorear el voltaje de la batería 

 Proporcionar líneas de energía regulada en DC a 5V 

 Medir la corriente de consumo de los subsistemas 

 Encender y/o apagar a los subsistemas cuando se requiera 

 Enviar las mediciones realizadas a la computadora de vuelo  

 

3.2. Simulación del Nanosatélite en Órbita LEO 

 

La selección de la órbita satelital juega un papel crucial en el diseño de los subsistemas, sus 

parámetros determinan las condiciones del medio ambiente espacial (temperatura, microgravedad, 

radiación cósmica, vacío y basura espacial); así como características para la operación del satélite 

(periodo orbital, número de accesos y duración, ciclos de carga de las baterías). Una órbita LEO se 

encuentra entre los 250 km y los 1000 km aproximadamente, es comúnmente la más utilizada por los 

nanosatélites ya que requiere menor energía (y por ende menor costo) para poder posicionarlo. 

Además de que en esta órbita se encuentra la ISS, donde se pretende sea desplegado KuautliSat el 

Ulises 2.0. 

Los objetivos particulares de la simulación son:  

• Calcular la frecuencia y la duración con que se tiene línea de vista con el Sol 

• Calcular la frecuencia y la duración que se puede tener un enlace de comunicación con la 

estación terrena. 

• Determinar una posible estrategia para operar al satélite 

La simulación de la órbita se realizó utilizando una licencia de estudiante del software STK, (por sus 

siglas en inglés, Systems Tool Kit) utilizando el siguiente proceso:  

1. Crear escenario y configuración general 

2. Establecer el tiempo de simulación en 1 semana (septiembre 2020) 

3. Insertar satélite 

a. Orbita Polar 

b. Altitud 350Km 

c. Inclinación 90° 

4. Definir lugar en el mapa “Estación terrena ECXSAT-B de la UAT” 

a. Insertar Antena (Datos de la antena) 

5. Insertar transmisor en KuautliSat el Ulises 2.0 (Tipo de transmisor) 

6. Configuración de los reportes 
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En la fig. 31 se muestra un extracto del reporte proporcionado por STK, donde se enlistan los tiempos 

de inicio y término en que se tiene iluminación por parte del Sol. 

 

Figura 31. Extracto del reporte lapsos de iluminación  

Al término de cada intervalo de iluminación, existe un lapso de eclipse o de umbra. En la fig. 32 se 

muestra un extracto del reporte 

 

Figura 32. Extracto del reporte lapsos de umbra  
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3.3. Dimensionamiento del Subsistema de Potencia 

 

Una vez que conocemos los subsistemas que integran el nanosatélite y el perfil de la órbita, 

necesitamos estimar la demanda de energía eléctrica para que funcionen cada uno de los subsistemas 

a lo largo de la misión, lo que comúnmente se conoce como potencia promedio y potencia pico.  

En esta etapa aún no se han construido los subsistemas y no se conocen los componentes finales así 

como su desempeño en un ambiente cercano a la realidad. Por lo tanto, los parámetros del consumo 

del nanosatélite son valores nominales y provienen de un análisis de las hojas de datos de los 

componentes de las propuestas teóricas de los subsistemas; se requiere que la construcción de 

prototipos para realizar experimentos de consumo y validar los datos.  

3.3.1. Estimación de los Requerimientos de Energía Eléctrica 

 

Para realizar el presupuesto primero dividimos por subsistemas, identificamos los componentes más 

importantes y calculamos la potencia promedio en operación y la potencia pico de cada uno de ellos; 

después se toman en cuenta todos los modos de operación del nanosatélite y se determina la potencia 

requerida para cada uno. 

En la tabla 3 se muestra el consumo de energía eléctrica de los componentes propuestos más 

relevantes para los subsistemas, en azul cámaras; en rojo comunicaciones; en verde computadora de 

vuelo; en naranja potencia.  

 

Tabla 3. Consumo de energía eléctrica por componentes 
Componentes Consumo promedio (mW) Consumo pico (mW) 

Cámara C1098 200 215 

Cámara U-CAM III 375 450 

Memoria micro SD 80 120 

GPS 100 150 

Microcontrolador 25 40 

Tranceiver TR2M 135 550 

Amplificador AFS2 10 1250 

Microcontrolador 25 40 

Sensores de temperatura 5 8 

Microcontrolador 25 40 

Reguladores 1 1.1 

Fuente conmutada 2 2.5 

Sensores de corriente 1 1.6 

Microcontrolador 25 40 

Total 1014 2910 
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En la tabla 4 se muestra el presupuesto de potencia requerida por subsistema, así como su consumo 

en corriente. 

Tabla 4. Requerimientos de energía eléctrica por subsistema 

 

Afortunadamente los subsistemas no requieren picos de potencia al mismo. En general podemos 

identificar 4 estados o modos de operación, para los cuales se tienen diferentes requerimientos de 

potencia. Dependiendo del estatus de energía, podemos elegir el estado óptimo. 

 Potencia Máxima: Estado ideal en el cual se tiene la energía suficiente para tomar fotografías 

con ambas cámaras, realizar mediciones, preparar las tramas de datos  y transmitir a la estación 

terrena. 

 Toma de fotografías: La o las cámaras operan de forma continua adquiriendo imágenes, 
procesando y almacenando. Se mantiene apagado el transmisor 

 Transmisión: Se envían las imágenes previamente almacenadas o la telemetría a la estación 

terrena 

 Recargando o Standby: Estado en el cual se mantiene al mínimo el consumo de energía, se 

apagan los subsistemas de cámaras y comunicaciones, se mantiene el receptor encendido; con 

opción de que los microcontroladores entren en modo de bajo consumo. 

En la tabla 5 se muestran los diferentes requerimientos de potencia 

Tabla 5. Requerimientos de potencia por modo de operación 

 

 

 

 

 

 Potencia promedio 

requerida (mW) 

Potencia máxima 

requerida(mW) 

Corriente 

requerida (mA) 

Potencia 29 45 9 

Cámaras 780 975 195 

Computadora 30 48 9 

Comunicaciones 170 1840 368 

Total 1009 2902 581 

Modo de operación Potencia requerida (mW) Consumo de corriente (mA) 

Potencia máxima 2902 581 

Transmisión 1935 387 

Toma de fotos 1070 214 

Recargando 100 20 
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3.3.2. Selección de la Fuente de Almacenamiento 

 

Después de analizar los requerimientos de energía en los diferentes modos de operación, se seleccionó 

la batería VARTA LIC 18650-26 HC (Fig. 33), la cual tiene un voltaje nominal de 3.6 V, una 

capacidad nominal de 2600mAh, un rango de operación de -20°C a 60°C, un peso aproximado de 

50g, cuenta con la certificación UL1642, así como  un circuito de protección (PCM) contra un mal 

funcionamiento de sobrecarga y sobre descarga [18], [45].  

 

Figura 33. Batería recargable VARTA de Li-Ion [45] 

A una tasa de 0.5C la batería puede proporcionar una corriente de 1.3 A durante 2 horas antes de 

llegar a su voltaje de corte (2.8V), el fabricante menciona que la corriente de descarga continua 

máxima es de 2.5 A (1C). Para el modo de máxima potencia se requiere una corriente aproximada de 

600mA, la batería puede proporcionar esta corriente para los picos de demanda y el funcionamiento 

promedio.  

Cuando la batería tiene un voltaje de 4.2V se tiene una carga completa y se disponen de 2600mAh, 

sin embargo, por cuestiones de seguridad: no podemos descargar por completo la batería, al momento 

del lanzamiento la batería no puede estar completamente cargada. Por estas razones en realidad se 

dispone de una capacidad alrededor de 1040mAh, entre el 30% y el 70% del estado de carga. 

Para estimar el tiempo de descarga de la batería utilizamos la ecuación (1): 

Tiempo de descarga [h] =  
 Carga eléctrica de la batería [mAh]

Consumo eléctrico del dispositivo [mA]
                   (1) 

El consumo teórico de corriente en transmisión es de aprox. 400mA, el tiempo que tardaría la batería 

en descargarse hasta el 30% sería de 2.6 horas, sin embargo, solo necesitamos un tiempo de 

transmisión máximo de 8 minutos. 

Tiempo de descarga 
 1040mAh

400 [mA]
 = 2.6 ℎ                                           (2) 

Otras opciones de baterías investigadas se muestran en la tabla 6, las cuales son un arreglo de 2 

baterías conectadas en paralelo para incrementar la capacidad (1S2P), tienen características muy 

similares y en particular la batería Panasonic ha sido utilizada en los nanosatélites AAUSAT-2 (2008) 

y ESTCube-1 (2012) [46] 
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Tabla 6. Comparación de baterías alternativas 

 Voltaje 

nominal  [V] 

Capacidad 

nominal [mAh] 

Peso 

[g] 

Dimensiones 

[mm] 

Temperatura 

Operacional [°C] 

Panasonic 

CGR18650CG 
3.6 4500 92 42x19x67 0-45 

ANSMANN     

2447-3033 
3.7 5200 100 38x19x68 0-45 

BAK         

18650CA-2P-3J 
3.7 4500 95 38x19x70 0-45 

 

3.3.3. Dimensionamiento del Arreglo de Celdas Solares   

 

El nanosatélite KuautliSat el Ulises 2.0 es un proyecto acotado, así como la mayoría de los 

nanosatélites el área disponible para la captación de energía está limitado a las dimensiones de la 

estructura; la eficiencia de las celdas solares es el parámetro crítico de selección para optimizar la 

captación de energía.  

La captación de energía y la eficiencia de conversión varían en función de los siguientes parámetros: 

 Ángulo de incidencia del Sol en la celda solar con respecto a la superficie 

 Geometría y rotaciones del satélite 

 Irradiancia disponible a lo largo de la órbita LEO  

 Temperatura 

 Degradación de los paneles solares por radiación acumulada 

 

Los grandes satélites utilizan un sistema de control de estabilización para poder orientar sus paneles 

solares al Sol y rotar a su disposición. El uso de paneles solares desplegables incrementa el costo, 

complejidad, riesgo y peso del sistema, por lo que no están contemplados en el proyecto. 

La presencia de partículas cargadas en el medio ambiente espacial provoca una degradación del 30% 

en 10 años para altitudes menores a 800 km [47]. Debido a que la misión de KuautliSat es de 

aproximadamente 3 meses, la degradación por radiación acumulada no se contempla para el diseño 

del arreglo de paneles solares. 

La configuración propuesta en la plataforma TubeSat de IOS es utilizar 8 paneles solares, cada uno 

con 6 celdas solares TASC de la compañía Spectrolab; las dimensiones del panel se muestran en la 

fig. 34.  
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Figura 34. Dimensiones del panel solar con TASC [48] 

Cada celda alcanza un voltaje máximo de 2.19V y una corriente de 28mA [14]. Para acoplar con el 

voltaje de carga de la batería se conectan 3 celdas en serie junto con otras 3 celdas en paralelo, 

obteniendo un voltaje y corriente máxima de 6.57 V y 56 mA respectivamente. El diagrama de 

conexiones se muestra en la fig. 35.  

 

Figura 35. Diagrama eléctrico del arreglo de celdas TASC [48] 

Con este arreglo de conexiones, teóricamente cada panel puede proporcionar 367mW de potencia 

máxima en condiciones ideales. Si todos los paneles solares pudieran proporcionar la potencia 

máxima tendríamos una generación de 2.9 W, sin embargo, esto no es posible debido a que al 

encontrarse alrededor de la estructura, solo una porción de los paneles está en línea de vista con el 

Sol, además que el ángulo de incidencia y la temperatura son factores que afectan el desempeño de 

las celdas solares. Algunas consideraciones para el diseño de los paneles solares y la captación de 

energía se detallan más adelante. 

Una alternativa considerada son las celdas solares TrisolX Solar Wing, [15] ya que se encuentran en 

disposición en la UAT-FI y son cortadas de obleas de celdas solares (AzurSpace 3G28C) que ya han 

funcionado en el espacio. En la tabla 7 se muestra una comparativa de los datos técnicos de cada una 
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de ellas; aunque las celdas de TrisolX tienen una menor área, tienen una eficiencia y potencia por 

centímetro cuadrado prácticamente igual.  

Tabla 7. Comparación de celdas solares 

 TrisolX Spectrolab 

Eficiencia (%) 28 27 

Área (cm²) 1.3 2.277 

Peso (g) 0.175 0.234 

Espesor (μm) 160 190 

Vmp (V) 2.33 2.19 

Imp (mA) 14.6 28 

Potencia Máxima (mW) 34 61 

Potencia (mW/cm²) 26 27 

Temp. Coeff. Vmp (mV/°C) -6.1 -6.2 

 

Las dimensiones del panel permiten acomodar hasta 8 celdas TrisolX. Ver fig. 36. Una propuesta 

sería conectar 4 celdas en serie y 4 en paralelo para tener un arreglo máximo de 9.3V y 29 mA; otra 

opción es conectar en paralelo 4 grupos de 2 celdas en serie para obtener un arreglo máximo de 4.6 

V y 58 mA. El voltaje de carga de la batería es de 4.2 V por lo que en teoría este último arreglo podría 

cumplir con el requerimiento, sin embargo, no siempre se tienen las condiciones ideales por lo que 

se corre el riesgo de no alcanzar un voltaje adecuado para cargar la batería. 

 

Figura 36. Propuesta conceptual del arreglo de celdas TrisolX 

Este arreglo podría proporcionar 270mW de potencia máxima en condiciones ideales, lo que 

representa un 25% menos de energía con respecto a utilizar las celdas solares de Spectrolab. La 

decisión final para implementar un arreglo u otro está pendiente por definir. 
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3.4. Propuesta Teórica del Subsistema de Potencia para un Nanosatélite 

 

Tomando como punto de partida el diagrama de potencia de la plataforma TubeSat de IOS que se 

emplea en KuautliSat el Ulises 2.0, se ha rediseñado el subsistema para cumplir con los 

requerimientos y restricciones. Se han propuesto las siguientes modificaciones: 

 Agregar una etapa de control de energía 

 Incorporar interruptores y sensores a la distribución de energía 

 Cambiar el multiplexor 

 Añadir un amplificador operacional para medir el voltaje de la batería 

 

 

En la fig. 37 se muestra un diagrama de bloques para dar una idea general de los componentes, las 

conexiones y las diferentes entradas y salidas del subsistema de potencia. Las líneas en color rojo 

representan el flujo de energía con sus niveles de voltaje respectivamente y en color azul se muestran 

las líneas de datos.  

Fundamentalmente se incorporó: un microcontrolador para gestionar las funciones internas del 

subsistema y poder comunicar el estatus de potencia a la computadora de vuelo, reduciendo con esto 

la carga de trabajo de la computadora de vuelo; interruptores para activar y desactivar las líneas de 

suministro de energía, así como sensores de corriente para medir el consumo de energía de los 

subsistemas; un amplificador operacional (Op-Amp) como circuito de acoplamiento para monitorear 

el voltaje de la batería.  

 

Figura 37. Diagrama de Bloques del Subsistema de Potencia de KuautliSat el Ulises 2.0 
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3.4.1. Definición del Esquema de Operaciones del EPS 

 

Una vez conocidas las conexiones generales y las tareas principales del subsistema de potencia, 

podemos definir un algoritmo o secuencia de trabajo para desempeñarlas. En la fig. 38 se muestra el 

diagrama de flujo del EPS.  

 

Figura 38. Diagrama de Flujo del Subsistema de Potencia 

3.4.2. Selección de Componentes 

 

Para definir el hardware del subsistema se consideraron algunos componentes del diseño de IOS y 

los siguientes criterios de selección: 

 Componentes COTS probados en misiones espaciales exitosas. 

 Empaquetado de montaje superficial. 

 Bajo consumo de energía. 

 Rango de temperatura operacional -40°C a 125°C 

 

Utilizar componentes que tengan herencia de vuelo aumenta las probabilidades de éxito de la misión; 

así mismo tienen que tener dimensiones pequeñas para reducir el peso y aprovechar el espacio de la 

tarjeta, la elección de un empaquetado SMD (por sus siglas en inglés, Surface-Mount Device) nos 

permite tener una mayor densidad de componentes en ambos lados de la tarjeta, al no tener que 

traspasar los pines para después soldarlos. Debido a que la temperatura cambia drásticamente a lo 

largo de la órbita, es crítico que los componentes puedan funcionar en este rango, y en  caso de ser 

posible es deseable que tengan un modo de bajo consumo. 
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En la tabla 8 se muestran los circuitos integrados seleccionados para los bloques funcionales, en color 

azul mediciones, rojo regulación, verde control y distribución. 

Tabla 8. Circuitos integrados propuestos 

Componente Descripción Rango de temperatura 

MAX9929FABT Sensor de corriente -40°C a 125°C 

LM2904AV Amplificador Operacional -40°C a 125°C 

LM2731 Switching Converter -40°C a 125°C 

LT3021 Regulador lineal  -40°C a 125°C 

PIC16F916 Microcontrolador 8-bit  -40°C a 125°C 

CD4051BPWR Multiplexor CMOS 8 Canales -55°C a 125°C 

MGSF1N03L Mosfet Canal N -55°C a 150°C 

 

3.5. Diseño de los circuitos electrónicos  

 

Se diseñaron y desarrollaron los bloques funcionales del EPS en circuitos independientes, ya que al 

dividir todo el subsistema en diferentes tarjetas nos facilita el análisis, y la identificación de fallas.  

3.5.1. Sensores de Corriente y Voltaje  

 

Para medir la corriente suministrada por cada panel solar, y el consumo de corriente por cada 

subsistema, se utilizaron los sensores MAX9929FAUA+ de Maxim Integrated [49]; nos permiten 

detectar cuando un panel solar se encuentra dañado o si un subsistema tiene un fallo, a través del 

monitoreo de la corriente eléctrica que demanda. El voltaje de salida del sensor se calcula a través de 

una resistencia (Rsense) de acuerdo a la siguiente ecuación:  

Vout = (Rsense x ILOAD)𝑥 (𝐴𝑉)                                                           (3) 

Donde Vout= la escala máxima del voltaje de salida; ILOAD= la corriente medida; Rsense= 

resistencia para calcular la corriente, al seleccionar su valor y conociendo la corriente máxima nos da 

la escala de salida del sensor; AV= ganancia (50V/V).  

Fijamos que el Vout (máx)=5V, ya que es el máximo valor que puede leer el convertidor ADC del 

microcontrolador. Sabemos que la corriente máxima que puede demandar un subsistema es de 

400mA, para ampliar el rango y facilitarnos encontrar un valor comercial de la resistencia 

seleccionamos una ILOAD (máx)= 1 A, despejando de la ecuación 3 tenemos que la resistencia es de 

0.1Ω.  
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Rsense =
5V(max)

1A ∗ 50
= 0.1Ω                                                         (4) 

Basándonos en el circuito de aplicación de la hoja de datos [49], se diseñó el diagrama de la fig. 39. 

En la entrada de corriente se colocó un diodo schotty para proteger al panel solar de una corriente 

inversa; un capacitor para atenuar el voltaje de alimentación; la resistencia se seleccionó para soportar 

una potencia máxima de 1W. 

 

Figura 39.  Esquemático del sensor de corriente 

Para monitorear el voltaje de la batería se requiere de un circuito de acoplamiento de impedancias 

entre la batería y el microcontrolador. Un Op-Amp tiene una impedancia de entrada muy alta y una 

baja impedancia en la salida, es útil para eliminar efectos de carga. Al ocuparlo en modo seguidor de 

voltaje no proporciona ninguna amplificación o atenuación, el voltaje de salida es igual al voltaje de 

entrada. En la fig. 40 se muestra el diagrama de conexiones  

 

Figura 40. Esquemático del seguidor de voltaje 

3.5.2. Regulador Lineal de Voltaje VLDO 

 

El regulador lineal LT3021 cumple con la función del BCR, es decir, limitar el voltaje de carga de la 

batería y mantener una tensión constante a los diferentes cambios de energía de los paneles solares. 

El voltaje no regulado de los paneles es de máximo 6.2V y la salida debe de ser de 4.2V.  

El circuito integrado tiene un VLDO (por sus siglas en inglés, Very Low Dropout Voltage) de 155mV 

[50]; el voltaje “Dropout” o voltaje de caída, es el voltaje mínimo requerido a través del regulador 

para mantener la regulación. Por ejemplo, un regulador a 3.3V que tiene un dropout de 1V, requiere 

que el voltaje de entrada sea al menos de 4.3V. En comparación con los reguladores estándar que 
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pueden tener una caída de voltaje de hasta 2V, este circuito puede tener una eficiencia eléctrica 

comparable a un regulador de conmutación, sin llegar a ser tan complejo. 

El voltaje de salida se puede ajustar de acuerdo al diagrama de aplicación de la hoja de datos. Ver fig. 

41. 

 

Figura 41.  Diagrama para ajustar el voltaje de salida  

La configuración elegida fue colocar un potenciómetro (LR3) en paralelo con una resistencia de 

180kΩ para R1 y una resistencia de 470kΩ para R2, con lo que se conseguía el valor de voltaje de 

salida deseado y con menor sensibilidad de respuesta a los cambios de voltaje de entrada.  

En la fig. 42 se muestra el diagrama esquemático del circuito 

 

Figura 42. Esquemático del regulador lineal 

3.5.3. Fuente Conmutada 

 

La fuente conmutada es el circuito PCM, que se encarga de acoplar el voltaje de la batería y la salida 

del regulador lineal para suministrar el voltaje de funcionamiento interno del EPS y los demás 

subsistemas. En la fig. 43 se muestra el diseño de la fuente conmutada.  
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El boost converter LM2731 [51] se basa en un switch MOSFET con un oscilador interno que trabaja 

a una frecuencia fija de 1.6 MHz. El switch se activa a través del periodo alto de una onda cuadrada, 

produciendo un cortocircuito, cambiando la polaridad de la bobina (L1), pudiendo almacenar en la 

bobina energía por inducción magnética. Cuando el periodo bajo de la onda cuadrada es recibido por 

la compuerta del MOSFET, vuelve a la normalidad la polaridad de la bobina, se produce una fuerza 

electromotriz que origina un voltaje adicional al voltaje de entrada, la corriente fluye por el diodo (D 

Schottky) y se almacena en el capacitor (C4).  

La relación de las resistencias R18 y R19 es comparada con un voltaje de referencia, lo que produce 

un voltaje error que se usa para alterar el ciclo de trabajo del oscilador del mosfet, obteniendo el 

voltaje de salida requerido (5V). 

Los capacitores C3 y C5 se utilizan para atenuar el rizado de las señales de entrada y salida. 

 

Figura 43. Esquemático de la fuente conmutada 

3.5.4. Multiplexor Analógico 

 

La función del multiplexor CD4051B es minimizar los canales analógicos empleados por el 

microcontrolador para leer los valores de los sensores de corriente. Controlando digitalmente el 

estado binario de A, B y C podemos seleccionar una de entre varias entradas de datos. Ver fig. 44. 

 

Figura 44. Diagrama funcional del multiplexor, obtenido de [52] 
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El multiplexor cuenta con 8 entradas analógicas y una salida común (pin 3), es importante destacar 

que cuando INH (pin 6) se encuentra en estado lógico 1, se deshabilitan todos los canales. En la fig. 

45 se muestra el diagrama de conexiones elaborado 

 

Figura 45. Esquemático del multiplexor 

3.5.5. Microcontrolador 

 

El microcontrolador PIC16F916 se encarga de gestionar las funciones internas del EPS: procesar las 

mediciones de corriente de las celdas solares, el voltaje de la batería y el consumo eléctrico de los 

subsistemas; controlar el encendido y apagado de los subsistemas; y comunicar los datos a la 

computadora de vuelo.  

En la fig. 46 se muestra el diagrama de conexiones del microcontrolador. La programación se lleva a 

cabo mediante los pines de ICSP (por sus siglas en inglés, In-Circuit Serial Programming). 

 

Figura 46. Esquemático del microcontrolador  
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Un resumen de las funciones asignadas a los principales pines del microcontrolador se muestra en la 

tabla 9. Las decisiones en la habilitación del suministro de energía son tomadas por la computadora 

de vuelo y las acciones son llevadas a cabo por el EPS. 

Tabla 9. Funciones asignadas a los pines del microcontrolador 

Pin Función Descripción 

RA0 (AN0) Analógico Leer el voltaje del sensor de corriente del subsistema de Comunicaciones 

RA1 (AN1) Analógico Leer el voltaje del sensor de corriente del subsistema de Cámaras 

RA2 (AN2) Analógico Leer el voltaje de los sensores de corriente de los Paneles Solares  

RA3 (AN3) Analógico Leer el voltaje del sensor de corriente del subsistema de Computadora 

RA5 (AN4) Analógico Monitorear el voltaje de la batería 

RB1 Control Habilitar el suministro de energía al subsistema de cámaras 

RB2 Control Habilitar el suministro de energía al subsistema de comunicaciones 

RB6 (CLK) Programación Dedicado a la programación por ICSP 

RB7 (DAT) Programación Dedicado a la programación por ICSP 

RE3 (VPP) Programación Dedicado a la programación por ICSP 

RC1 Control Configurar el estado lógico de A en el multiplexor  

RC2 Control Configurar el estado lógico de B en el multiplexor 

RC3 Control Configurar el estado lógico de C en el multiplexor 

RC6 (SCL) Comunicaciones Señal de reloj para I2C 

RC7 (SDA) Comunicaciones Línea de transferencia de datos por I2C 

 

Los comandos establecidos para la comunicación I2C con la computadora de vuelo se muestran en la 

tabla 10. Los 4 bits más significativos del código del comando nos dicen su tipo y los 4 menos 

significativos el número de subsistema o sensor.  

Tabla 10. Comandos comunicación I2C 

Comando Código Descripción 

Mediciones 0xAX 

Proporciona la medición de corriente o voltaje del sensor número X (X=0 

Todos los paneles; X=1 Batería; X=2 Cámaras; X=3 Comunicaciones; X=4 

Computadora; X=6:C Panel individual) 

ActivarSistema 0xCX Activa el suministro eléctrico del subsistema X del satélite (X=0 Activa 

todos los subsistemas) 

DesactivarSistema 0xDX Desactiva el suministro eléctrico del subsistema X del satélite (X=0 

Desactiva todos los subsistemas) 

 

Para conocer el voltaje de los sensores de corriente, la conversión ADC se lleva a cabo con una 

resolución de 8 bits. Leyendo el valor ADC en bits y utilizando la ecuación (3), podemos calcular la 

corriente como se muestra en la ecuación (5).  

I[mA] =
𝐴𝐷𝐶(𝑏𝑖𝑡𝑠) ∗ 5𝑉

0.1Ω ∗ 50 ∗ 255(bits)
 ∗  

1000𝑚𝐴

1𝐴
                                                  (5)  
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3.5.6. Interruptores 

 

Para distribuir la energía a los subsistemas necesitamos un circuito con el cuál podamos habilitar o 

deshabilitar el flujo de corriente, un interruptor de la energía; así como también medir la corriente 

que fluye, con lo cual es deseable incluir sensores de corriente en esta parte de distribución. 

Los MOSFET de potencia son muy populares para aplicaciones de bajo voltaje, baja potencia y 

conmutación a altas frecuencias. La ventaja de utilizar MOSFET es que requieren un voltaje de 

activación en la compuerta y no una corriente como los transistores BJT, con lo cual, no se calientan 

tanto y son más eficientes. El voltaje de activación es proporcionado por el MCU, una resistencia 

pull-down de 10kΩ en la compuerta es utilizada para evitar voltajes electrostáticos que la activen.  

En la fig. 47 se muestra el diagrama de conexiones para la distribución de energía. RB0 y RB1 son 

controlados por el MCU para activar las compuertas, las salidas de los MOSFET (Q1 y Q2) son las 

entradas de los sensores de corriente (SS1 y SS2) y sus salidas (CAM, COM, OBC) son conectadas 

a los pines analógicos del MCU. La computadora de vuelo no tiene un interruptor de energía, pero si 

se mide la corriente que demanda.  

 

Figura 47. Esquemático del circuito de distribución 
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CAPÍTULO 4 

DESARROLLO DE LA TARJETA ELECTRONICA DEL EPS 

4.1. Diseño de Circuitos Impresos 

 

El diseño de los esquemáticos y los circuitos impresos o PCB (por sus siglas en inglés, Printed Circuit 

Board) se llevó a cabo empleando una versión de estudiante del software Altium Designer 2016, 

algunas de las características que lo hacen un software de diseño completo son: 

 Amplías bibliotecas de componentes 

 Diseño de librerías de componentes 

 Sincronización entre diagrama esquemático y PCB 

 Reglas de ruteo 

 Verificación de errores 

 Vistas 2D y 3D del diseño 

 Generación de archivos de fabricación 

 
Aunque existen y se pueden descargar de internet una gran variedad de librerías de componentes de 

distintos fabricantes, no se encuentran todos los existentes en el mercado. Por lo tanto, fue necesario 

crear una librería propia. El proceso consiste en analizar la hoja de especificaciones de cada 

componente (dimensiones, forma, número de pines, empaquetado, etc.) y diseñar su símbolo para el 

diagrama de conexiones eléctricas, así como su huella (footprint) para el trazado de pistas.  

 

Es importante mencionar que existen normas para el diseño de PCB que favorecen las buenas 

prácticas y el manejo de un lenguaje común, en específico utilizamos la norma IPC-2221A “Generic 

Standard on Printed Board Design”[53] como una guía. Una vez que contamos con todos los 

elementos de nuestro sistema el proceso en general para diseñar los PCB se resume a continuación:  

 

1. Creación del proyecto 

2. Elaborar componentes que no se encuentren en las librerías 

3. Realizar el diagrama de conexiones eléctricas entre componentes (esquemático)  

4. Diseño de circuito impreso: Se posicionan los componentes en la tarjeta con la forma y 

medidas reales que poseen. 

5. Se define el ruteo de pistas, así como el ancho y la mínima distancia entre ellas (reglas de 

ruteo)  

6. Generación de archivos de salida para manufactura  
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En la fig. 48 se muestra el diseño de pistas de algunos bloques funcionales del EPS  

 

 
 

Figura 48. Diseño de circuitos impresos independientes  
 

4.2. Manufactura de Tarjetas PCB Independientes 

 
Existen múltiples técnicas de fabricación de circuitos impresos, la transferencia de tinta es una de las 

más comunes y prácticas para realizar circuitos de prueba. El diseño de pistas es impreso en un papel 

termosensible (transfer, couché, etc.), mediante presión y calor es transferido a una placa de cobre 

previamente cortada y lijada. Posteriormente, la tarjeta se sumerge en cloruro férrico (FeCl3) para 

que el ácido elimine el cobre, dejando únicamente el trazado de pistas, se retira la tinta de la tarjeta 

con alcohol. Ver fig. 49 donde se muestran las diferentes fases de este proceso. 
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Figura 49. Transferencia del diseño de pistas a la placa de cobre  

 

La última fase consiste en realizar las perforaciones de los pines con un mini taladro, soldar los 

componentes a la tarjeta con un cautín y limpiar la tarjeta. Cabe destacar que al tratarse de 

componentes SMD es muy complicado manipularlos y soldarlos, se requirió de varios ensayos para 

poder desarrollar las tarjetas. En la fig. 50 se muestran algunas tarjetas electrónicas del EPS 

 

 
Figura 50. Módulos electrónicos del EPS independientes 
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4.3. Validación de los Módulos Electrónicos Independientes 

 

Una vez elaborados los módulos unitarios del EPS, es fundamental realizar pruebas de validación 

para demostrar que su funcionamiento satisface los requisitos establecidos; durante este proceso 

podemos identificar y corregir las fallas, y de ser necesario cambiar algún componente. Fase previa 

a implementar todos los módulos en la tarjeta final.  
 

En general, para todos los circuitos impresos se validó la continuidad de las pistas utilizando un 

multímetro, que cada pin de los circuitos integrados no tuviera falsos contactos ni existieran cortos 

circuitos entre las líneas de voltaje y tierra. Las primeras pruebas se realizaron en una protoboard, 

utilizando una fuente de poder, un multímetro y un osciloscopio.   
 

Para validar el funcionamiento del regulador lineal y la fuente conmutada se ajustó el voltaje de salida 

de la fuente de poder a 6.2V (simulando el voltaje de salida de los paneles solares) y 3.7V (voltaje 

nominal de la batería) suministrando estos voltajes a los circuitos se ajustaron los potenciómetros 

para que la salida del regulador lineal fuera de 4.2V y la de la fuente conmutada de 5V. Ver fig. 51. 
 

 

Figura 51. Validación del voltaje de salida del BCR 

Para validar el funcionamiento del microcontrolador se programó mediante los pines ICSP, utilizando 

el programador PICkit3 y el software MPLAB IPE, ambos de Microchip. Los programas se realizaron 

en C Compiler de CCS y simulados en Proteus Design Suite.  
 

La primera prueba fue encender y apagar un led cada segundo, simplemente para validar el proceso 

de programación por ICSP. Posterior a esto, se fueron añadiendo las funciones: controlar los pines de 

selección del multiplexor, lectura de canales analógicos, control de interruptores, e implementación 

de los comandos de comunicación I2C.  

 

Conforme se aumentaron las funciones por validar en el microcontrolador, en paralelo se realizaron 

pruebas en la tarjeta del multiplexor, las tarjetas de los sensores de corriente, el seguidor de voltaje y 

los interruptores de energía. Después de haber validado el funcionamiento aislado de cada tarjeta, en 
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la fig. 52 se muestra una de las primeras pruebas de interacción de los módulos del EPS, se incorporó 

la batería como fuente de alimentación de los circuitos. Esta primera prueba donde se tienen todos 

los componentes del sistema separados y conectados con cables sobre una mesa, se conoce en la 

literatura como un FlatSat [1].  
 

 

Figura 52. Prueba de validación del funcionamiento interno del EPS 

Se realizaron pruebas al aire libre utilizando celdas solares policristalinas para emular la corriente 

estimada (50mA) por un panel con celdas TASC. Las salidas de las celdas solares se conectaron al 

BCR pasando previamente por los sensores de corriente. El BCR mantiene una tensión constante a 

4.2V para cargar la batería, la fuente conmutada eleva el voltaje a 5V para suministrar la energía 

interna a los subsistemas. El envío de comandos se envía a través de una laptop utilizando un módulo 

bluetooth y un microcontrolador prototipo de la computadora de vuelo. Ver fig. 53. 

 

Figura 53. Pruebas de validación con celdas solares 
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4.4. Implementación del EPS en Tarjeta Hexadecágonal 

 

Basándonos en las dimensiones descritas en el manual de IOS se diseñó la tarjeta en Solid Works 

para utilizarse como modelo 3D e importarse a la plataforma de Altium, definiendo con esto la 

superficie y los límites para incorporar nuestros componentes. Una modificación propuesta por el 

equipo de desarrollo fue mover el centro de las barras 3 mm hacia el centro de la tarjeta para aumentar 

la tolerancia con los bordes. 

La implementación del trazado de pistas del EPS se muestra en la fig. 54. El desarrollo previo de 

tarjetas independientes facilitó la distribución y las conexiones entre los módulos al momento de 

integrarlos en una sola tarjeta.  

La distribución de los componentes en la tarjeta contempla separar los circuitos analógicos de los 

circuitos digitales y de la fuente de alimentación. En la parte izquierda de la tarjeta tenemos un 

conector de 16 pines que se utiliza para la entrada de los 8 paneles solares, las tierras están conectadas 

entre sí y a lo largo del borde de la tarjeta, generando un ciclo cerrado y un camino de retorno de 

tierra. Se optó por utilizar este componente para reemplazar los 8 conectores (uno por panel) que se 

encontraban alrededor de la tarjeta. Este cambio disminuye el volumen de conectores, el tamaño del 

trazado de pistas, agrupa las líneas de alimentación y no mezcla las señales analógicas de los sensores 

(S1 a S8) con otras señales. 

  

Figura 54. Diseño del PCB de la tarjeta electrónica del EPS 
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Las líneas de energía de los paneles se conectan en la entrada del regulador lineal (U2) después de 

pasar por los sensores de corriente, la salida del regulador lineal carga la batería que se encuentra 

detrás de la tarjeta. Se tienen pines de prueba y el seguidor de voltaje para monitorear el estado de la 

batería. En la parte superior derecha se encuentra el circuito de la fuente conmutada con líneas más 

anchas por recomendación del fabricante, debajo se encuentran los pines de distribución de energía.  

En la mitad derecha inferior están los circuitos digitales, el microcontrolador y los interruptores de 

energía (Q1, Q2). El programa nos permite tener una vista 3D de la tarjeta (Fig. 55). 

 

Figura 55. Vista 3D del PCB de la tarjeta del EPS 

4.5. Manufactura del PCB Hexadecágonal del EPS 

Uno de los principales problemas al fabricar circuitos impresos por la técnica de transferencia de 

tinta, son las imperfecciones que aparecen, debido a que no hay una distribución uniforme del calor 

y la presión al transferir el circuito, causando que haya pistas cortadas o empalmes entre los pads. 

Estos errores disminuyen por la experiencia de quien realiza el circuito, sin embargo, cuando se van 

a fabricar circuitos más complejos y que requieran de una mayor precisión, la trasferencia de tinta no 

es una técnica recomendada.  

En la UAT-FI se cuenta con instalaciones para la fabricación de PCB con un proceso más robusto y 

automatizado, en específico, en el laboratorio de “Hil & Sil” se pueden fabricar circuitos impresos 

multicapa por el método de insolación con películas fotosensibles; aunque en escalas diferentes, 

comparte el mismo principio que la fotolitografía [54]. 

El proceso en general consiste en recubrir un sustrato con una película de material fotosensible, 

después, se cubre con un fotolito o foto máscara (traducido del inglés photomask) que tiene el trazado 

de pistas que queremos. Exponemos a la luz ultravioleta (UV) para endurecer ciertas zonas del 

material fotosensible y con esto proteger al sustrato. Finalmente, en la fase de revelado se elimina el 

material que no fue expuesto a la luz. El patrón que no fue revelado funciona como protección cuando 

se ataca químicamente al sustrato. Ver fig. 56.  
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Figura 56. Proceso de fotolitografía, imagen modificada de [55] 

Los preparativos para fabricar el PCB fueron: limpiar y cortar la placa de cobre con el diseño 

hexadecágonal utilizando una maquina fresadora; imprimir el fotolito (trazado de pistas en negativo) 

en una hoja traslucida, para nuestro caso un acetato; y cortar la película fotosensible a la medida de 

nuestra tarjeta. Ver fig. 57. 

 

Figura 57. Corte de placa de cobre y trazado de pistas en negativo 

La película fotosensible está compuesta de 3 capas, retiramos y descartamos la primera capa 

protectora con ayuda de cinta adhesiva, para después recubrir nuestra placa de cobre con la capa 

intermedia. Se introdujo la tarjeta por una laminadora para que, con el calor y la presión, se adhiriera 

la película y se eliminaran las burbujas de aire.  

El siguiente paso es colocar el fotolito sobre la tarjeta, utilizando una insoladora se expone a luz UV 

por 45s. La foto máscara se interpone entre la placa preparada y la fuente emisora, permitiendo que 

solo en las zonas transparentes de la impresión interactué la luz UV con la película fotosensible. Para 

nuestro caso, las zonas expuestas se endurecen.  
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En la fase del revelado se retira la segunda capa protectora de la película fotosensible, y se sumerge 

la tarjeta en una solución de agua con bicarbonato de sodio. En la fig. 58 se observan las zonas que 

no estuvieron expuestas a la insolación como se van disolviendo, dejando descubierto el cobre. 

 

Figura 58. Revelado del PCB  

La siguiente fase es retirar el cobre descubierto mediante un ataque químico con cloruro férrico, 

conservando el trazado de pistas que conectan a los componentes. Se limpian los restos de la película 

fotosensible con alcohol isopropílico. Ver fig. 59. 

 

Figura 59.  Circuito impreso utilizando fotomascara 

Siguiendo el mismo procedimiento antes descrito se aplica una máscara antisoldante, para proteger 

las pistas conductoras del desgaste. En la impresión del fotolito los pads son los únicos que se 

encuentran en color negro, el resto queda transparente, para que se endurezca y proteja la tarjeta 

impresa. 
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Por último se aplica un recubrimiento en los pads para prevenir la oxidación, facilitando acomodar y 

soldar los componentes. En la fig. 60 se muestra el circuito impreso final.  

 

Figura 60.  Tarjeta final del EPS sin componentes 

Una vez terminado el circuito impreso se realizaron las perforaciones de los pines, en primer lugar, 

se soldaron los circuitos integrados y los conectores se dejaron al último, se verificó la continuidad 

de las pistas y que no existieran cortos circuitos. Ver fig. 61. 

 

Figura 61.  Tarjeta electrónica del EPS  
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4.6. Validación del Funcionamiento del Prototipo del EPS 

 

Para validar la regulación interna del EPS sin comprometer la seguridad de todo el sistema, primero 

se utilizó una fuente de poder para suministrar un voltaje similar al que proporcionarían los paneles 

solares en captación de energía. Midiendo en los pines de prueba el voltaje de salida del BCR con un 

multímetro digital de banco, se ajustó el valor del potenciómetro para tener una salida a 4.2V. Se 

realizó el mismo proceso para ajustar la salida de la fuente conmutada. 

En la fig. 62 se muestra la conexión con cables jumper entre uno de los canales de la fuente de poder 

y la entrada de los paneles solares en la tarjeta electrónica. La pantalla del multímetro nos muestra la 

medición de 5V a la salida de la fuente conmutada. 

 

Figura 62.  Validación de la regulación interna del EPS 

Se conectó una celda solar policristalina como único suministro de energía del sistema, para validar 

la regulación de las variaciones de voltaje que presenta una celda solar. Así mismo, se programó una 

rutina sencilla de encender y apagar leds utilizando los interruptores MOSFET, con el fin de validar 

la programación del microcontrolador por ICSP y el control de las líneas de energía. 

En la fig. 63 se muestra el montaje de la prueba funcionando, validamos con un multímetro que la 

energía del panel solar se regula correctamente en las distintas etapas internas del sistema. 
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Figura 63.  Prueba de la tarjeta electrónica del EPS con una celda solar 

Para el desarrollo de las pruebas de validación de las funciones del EPS, se conectaron 8 paneles 

solares  a la tarjeta electrónica del EPS, que simulan la generación de energía, así como la batería 

VARTA como fuente de almacenamiento. El EPS suministra energía a la computadora de vuelo, y a 

2 cargas que simulan los subsistemas. Los datos comunicados se muestran en la laptop mediante la 

interfaz gráfica de Arduino. En la fig. 64 se muestra el montaje del sistema.  

Durante esta prueba, la computadora de vuelo tiene una rutina programada para enviar comandos por 

I2C al EPS; solicitando las mediciones de corriente generada por los paneles, el voltaje de la batería, 

y las mediciones de corriente de consumo de los subsistemas; ordenando habilitar o deshabilitar el 

suministro de energía a los subsistemas. 

 

Figura 64. Prueba del sistema completo del EPS 
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Durante la prueba del sistema completo se validó:  

 La regulación de energía de 8 paneles solares para recargar la batería y el funcionamento 
interno 

 La distribución de líneas de energía reguladas a 5V 

 Comunicación bidireccional I2C con la computadora de vuelo 

 Mediciones de corriente y voltaje  

En la fig. 65 se muestra un extracto del programa del microcontrolador, con la función para 
seleccionar el canal del multiplexor analógico, realizar la medición ADC y enviar los datos por I2C. 

 
Figura 65. Extracto de la función programada para envío de información 

Es requerido en el trabajo a futuro del desarrollo del proyecto, que se realicen pruebas del 

funcionamiento completo del EPS dentro de los laboratorios, emulando la captación de energía y el 

desempeño del EPS en los diferentes modos de operación del nanosatélite. Una prueba preliminar de 

este contexto se describe a continuación.  

Se ha mencionado en esta tesis que no todos los paneles solares podrán captar energía al mismo 

tiempo, para recrear esta situación se propuso utilizar una fuente de poder  y un banco de 8 resistencias 

de potencia para limitar el flujo de corriente. Los valores de las resistencias se calcularon de modo 

que la corriente que fluye a través de cada una se encuentre entre 2mA (un panel en la oscuridad) y 

50mA (un panel iluminado), los valores se verificaron abriendo el circuito y midiendo con un 

multímetro la corriente 

De acuerdo a la estimación de requerimientos de energía eléctrica (sección 3.3.1), se colocaron cargas 

equivalentes (resistencias de potencia) a las que tendrán los subsistemas con el fin de poder emular 

el consumo de energía que tendrá todo el satélite. En la fig. 66 se muestra el montaje de la prueba. 
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Figura 66. Prueba del EPS emulando suministro de energía y carga de los subsistemas 

En la fig. 67 se muestran las conexiones externas de la tarjeta del EPS. El banco de resistencias emula 

la corriente que proporcionan los paneles solares para cargar la batería y en conjunto con esta, 

suministrar energía a los demás subsistemas. Se utilizan 2 cables jumper para desempeñar la 

comunicación bidireccional I2C con la tarjeta de pruebas de la computadora de vuelo, que a su vez 

transmite los datos para mostrar en la interfaz gráfica de Arduino en la laptop.  

Las resistencias que emulan el consumo del subsistema de cámaras y comunicaciones demandan 

250mA y 320mA respectivamente, valores calculados para su potencia máxima de operación. Este 

experimento validó que la tarjeta electrónica del EPS funciona en los picos de demanda de corriente. 

Se requiere del desarrollo de los prototipos de los demás subsistemas para probar el funcionamiento 

dinámico del nanosatélite.  
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Figura 67.  Vista superior de la prueba de emulación 

Un ejemplo de las mediciones realizadas por el EPS que se muestran en la fig. 68. Estos resultados 

son obtenidos típicamente cuando la batería se encuentra en un estado de carga del 50%, los 

subsistemas de comunicaciones y cámaras están en funcionamiento y 4 de los paneles solares están 

captando energía en línea de vista con el Sol.  

 

Figura 68. Ejemplo de los datos visualizados en la interfaz gráfica de la laptop  
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CAPÍTULO 5  

ANÁLISIS DE RESULTADOS  

5.1. Captación de Energía y Tiempos de Exposición  

 

Los resultados de la simulación de la órbita nos muestran que KuautliSat el Ulises 2.0 tendrá un 

promedio de 16 rotaciones alrededor de la Tierra por día. El periodo orbital aproximado es de 90 

minutos, de los cuales, un promedio de 54 minutos el satélite se encontrará iluminado y se podrá 

captar energía; mientras que 35 minutos el satélite estará eclipsado sin poder captar energía. 

De las 16 rotaciones diarias que tiene el satélite, no en todas las ocasiones se podrá tener un enlace 

de comunicación desde la estación terrestre (llamados también accesos). En la fig. 69, cada línea de 

color azul representa la trayectoria y un segmento de órbita, en los cuales, se puede tener un enlace 

de comunicación. 

 

Figura 69. Accesos de la estación terrena de la UAT-FI con KuautliSat el Ulises 2.0 

El tamaño de cada segmento también representa la duración del acceso, teniendo en promedio una 

duración entre 4 y 8 minutos. Únicamente entre 3 y 4 veces al día KuautliSat se encontrará lo 

suficientemente cerca para poder tener un enlace de comunicación. Ver fig. 70. 
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Figura 70.  Extracto del reporte Accesos 

Los resultados de nuestra simulación en órbita LEO se asemejan a los encontrados en la literatura 

para nanosatélites [8]. 

En el mejor de casos, el satélite estará rotando únicamente a lo largo de su eje Z; 4 de los paneles se 

encontrarán orientados hacía el Sol al mismo tiempo con un ángulo de incidencia diferente; mientras 

que los otros 4 estarían captando energía reflejada de la atmosfera. Considerando estos factores, el 

área efectiva de captación estaría reducida aproximadamente a 4 paneles solares. Utilizando las TASC 

de Spectrolab, la potencia generada sería de 1.2 W con una corriente de 200mA.  

En el peor de los casos, el satélite se encontrará rotando caóticamente a lo largo de sus 3 ejes, el área 

promedio expuesta se reduciría aproximadamente a 2 paneles solares. La potencia generada sería de 

600mW y 100mA de corriente. 

Para realizar un cálculo más preciso de la captación de energía se requiere de una simulación que 

incluya las rotaciones, la radiación y los cambios de temperatura a lo largo de la órbita; la complejidad 

de la simulación esta fuera del alcance de esta tesis.  
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5.2. Posible Estrategia de Operación del Nanosatélite 

 

En la fig. 71 se muestra el desempeño teórico del EPS en un periodo orbital del nanosatélite. De 

acuerdo a los tiempos de iluminación, las aportaciones de energía de las celdas solares, el consumo 

de los subsistemas en distintos modos de operación, así como el nivel de carga de la batería, se 

presenta una posible estrategia para mantener en estado óptimo al nanosatélite.  

Al comienzo de la misión la batería se encuentra cargada al 50%, las celdas solares aportan 100mA 

de corriente (en el peor de los casos) durante los 55 minutos de iluminación. En los primeros 10 

minutos el satélite se encuentra en modo de recargando/Stand by, realizando algunas mediciones para 

evaluar el estado del satélite y en espera de algún comando recibido por el receptor. La corriente 

proporcionada por los paneles es mayor al consumo por lo que la batería comienza a cargarse, 0.5% 

de su capacidad en este lapso. 

La computadora de vuelo evalúa el estado del satélite y entra en modo de toma de fotografías durante 

15 minutos. El consumo de corriente (220mA máximo) disminuye el nivel de carga de la batería 

1.5%. Durante el resto del tiempo el satélite se mantendrá en modo recargando, a menos que el 

receptor detecte un comando de la estación terrena, por lo que comenzar a transmitir las imágenes 

guardadas y/o la telemetría.  

Durante los 8 minutos (tiempo máximo) del enlace de comunicación el consumo de 390mA 

disminuirá un 2% la capacidad de la batería. Este enlace de comunicación puede presentarse durante 

el lapso de umbra o de iluminación, 3 o 4 veces al día (cada 5 periodos aprox.). 

 

Figura 71.  Ejemplo del perfil de aportación y consumo de energía a lo largo de la órbita 
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Para poder recargar la batería a un 80% o 70% se necesitarán periodos dedicados a exclusivamente a 

ello. En un periodo en modo Stand by se recarga 2.35% de la capacidad de la batería (contemplando 

el consumo de este modo), se necesitan 6 periodos (9 horas) para recargar un 14% y en un día (16 

periodos) se recarga el 37.6%. Ver fig. 72. 

 

Figura 72. Aproximación de la carga de la batería en modo recargando   
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CONCLUSIONES 

Se establecieron los requerimientos y restricciones para el desarrollo del EPS. Aun cuando el área 

de captación de energía es limitada, al mantener KuautliSat en modo Standby durante 24 horas 

teóricamente permite recargar la batería un 36% 

Se diseñó y manufacturó la tarjeta electrónica del EPS con las dimensiones y forma de una 

plataforma nanosatélital tipo TubeSat. Tiene la capacidad de proporcionar 4 líneas de voltaje 

reguladas a 5V, controlar el suministro de energía y monitorear el estado energético. 

Se diseñó un experimento para probar el desempeño del EPS en los diferentes modos de operación 

del satélite y proponer una posible estrategia de operación. 

El desarrollo del prototipo del subsistema de potencia sienta las bases para poder realizar pruebas 

de integración con los demás subsistemas, pruebas de pre-certificación espacial y el desarrollo de 

sistemas más complejos. 

Se deja la base tecnológica del subsistema de potencia para futuros proyectos de nanosatélites 

mexicanos. Así mismo, se hace una aportación más, al desarrollo espacial del país.  

TRABAJO A FUTURO 

A lo largo del desarrollo del proyecto se identificaron áreas de oportunidad, para seguir avanzando 

en el desarrollo de subsistemas de potencia para nanosatélites, estas se describen a continuación:  

 Implementar un algoritmo de estimación del estado de carga de la batería, para no depender 

únicamente del valor del voltaje medido.  

 Realizar la integración con los demás subsistemas para realizar pruebas de desempeño. 

 Incorporar un circuito que ejecute el proceso de carga de la batería a corriente y voltaje 
constantes  

 Debido a que las condiciones de captación de energía cambian mucho en una LEO, 
implementar un circuito MPPT aprovecharía al máximo el área de los paneles solares. 

 Incorporar un sistema de respaldo para un modo de emergencia. 

 Realizar pruebas de pre-certificación espacial tales como: Vibraciones mecánicas, 
Compatibilidad Electromagnética, Ciclado térmico, Cámara de vacío. 
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