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[.- INTRODUCCION

Los satélites y las sondas de exploracion del espacio extraterrestre se lograron construir,
al desarroilarse los cohetes de gran potencia, que se emplean como vehiculos para su

lanzamiento.

Los satélites comerciales surgieron de la necesidad de establecer enlaces confiables de
cornunicacion internacional, de amplia cobertura, especialmente entre continentes, tanto
para la comunicacion telefonica y telegrafica como para la televisién. Los primeros
cables telefonicos trasatlanticos, sucesores de los cables telegraficos submarinos,
permitieron una mayor calidad de las comunicaciones que los ruidosos e inestables
enlaces por radio a grandes frecuencias, pero debido a su solo caracteristica de
comunicar solo dos puntos geograficos especificos no facilitaban la comunicacion
directa de un punto a multiples destinos para la distribucion de scfiales de tipo, difusion

enire cualquicr pais de un continente y cualesquiera otro,en otras latiludes.

I51 fisico y escritor de ciencia ficeidén Arthur ¢. Clarke propuso la idea de aplicar cl
concepto de la Orbita Geoestacionaria para ubicar en clla satélites artificiales para
comunicacién de cobertura global, La aplicacidn de esa idea permitié ¢l desarrolio de

los sistenas de satélites comerciales que han tenido mayor utilizacion a nivel mundial.



Sin embargo, por diversas razones, tanto para aplicaciones civiles como militares, para
uso comercial, meteorolégico, de prospeccién de los recursos de la Tierra o de otra
naturaleza, también se ha empleado un gran numero de satélites de érbitas diferentes a
la geoestacionaria .De hecho, la mayoria de los sistemias mas ambiciosos de satélites
comerciales con inicio de operacién reciente o cercanos a operar contemplan el uso de

orbitas bajas que la llamada Geoestacionaria.

Los satélites de comunicacién pueden reciblr y enviar desde ¢l espacio ondas de radio
en cualquier direccién que se tenga previsto en su disefic. Normalmente la direccidn de
recepeidn y de emisidn es de y hacia grandes 4reas de tierra figura 1.1 y en algunos

sistemas de satélites también de y hacia otros satélites.

El hecho de poder emitir desde un satélite una sefial que pucda recibirse con intensidad
similar y simultdncamente en cualquier punto de una gran superficic de la tierra es casi
tan importante como la caracteristica anterior ¢ indispensable para aproveechar estos
sistemas para los servicios de comunicacién bidireccional en toda su drea de cobertura,
es decir, para los que implican cl dialogo entre los puntos extremos de la comunicacién,
como cl servicio telefonico o un servicio bidircecional de comunicacion de datos o la

transmision de televisidn por satélite.

t



b SATEUITE GECESTACIONARIO PUEDE CLERIR MAS DEUNTERCIO
DE LA SUPERRICIE DE LATIERRA.

Figura 1.1 Representa un satélite de gran cobertura.

Un solo satélite puede emplearse para cubrir una gran superficic de la ticrra o para
cubrir basicamente un solo pals, y aun contar con haces de emisidén adicionales que
cubran con mayor intensidad una poreién menor de un pais, Ja figura anterior representa
un satélitc de gran cobertura o huella mediante el cual pueden comunicarse entre si
estaciones lerrenas ubicadas en cualquicr Jugar de clla y la siguiente figura nos mucestra

un satélite de cobertura nacional figura 1.2



La orbita ecuatorial Nlamada Geoestacionaria representa un circulo virtual a cerca de
36,000 km. sobre la superficic terrestre en el cual es posible ubicar satélites que giren en
sincronia con la rotacién de la Tierra. Debido a que existen perturbaciones que tienden a
desplazar lentamente a los satélites de sus posiciones fijas en dicha drbita, para lograr

que permanezcan en ellas se emplean fuerzas de correccién de pequefia magnitud

aplicadas en determinados intervalos de tiempo,

Figura 1.2 Satélite de cobertura Nacional.

Vista desde un satélite en 6rbita, la tierra abarcarfa aproximadamente 17 grados de
angulo visual, por lo que los haces de recepeién y de emision del satélite se deben
conservar en cste dngule o en uno menor para optimar la comunicacién, cvitando hasta
donde sea posible radiar cnergia al espacio exterior. La cobertura mixima Wil de dichos
haces medida sobre la superficie de la Tierra en grados del ccuador o de los meridianos

¢s de unos 145 a 150 grados, por lo que un sisterna de cobertura global requeriria un



minimo de tres satélites en la drbita Geoestacionaria para abarcar todo el planeta,
excepto las regiones polares, a las cuales solo pueden comunicar los satélites en otras

érbitas que para ese fin sean mas convenientes,

La principal ventaja de que un satélite ocupe una posicion fija en la drbita

Geoestacionaria

Consiste en que dentro de su zona de cobertura puede comunicarse con estaciones
terrenas que cuenten con antenas de apuntalamiento fijo de haces muy concentrados
para aumentar extraordinariamente tanto la potencia recibida de las sefiales del satélite

come la que es posible enviar en direccion del mismo.

En la recepcidn y en la transmision se puede entonces tener suficiente energia radiada
para una aita calidad de la comunicacién con el minimo consumo total de energia,
gracias a su concentracion principalmente en un angulo de 1 prado o menor .Esta
caracteristica es de gran importancia para los denominados servicios por satélite. Las
cstaciones de bajo trafico bidireccional que se comunican por medio de un satélite
pueden scr miles, y las de recepeidn ciirecta sefiales de televisién pueden ser millones,
por lo que resulta muy importante ¢l ahorre de la Inversidn total en cllas evitando ¢l uso

de dispositivos de seguimicnto de los satélites o para la orientacién continua.

Debide a que los satélites pueden prestar servicios mdviles en el mar, ticrea y espacio
aérco sin limites de cobertura, al desarrollo de nucvas tecnologias, y a una mayor
aceptacion politica de la concepeidn de servicios comerciales privados, su potencial ¢n
este mercado ha aumemtado cn forma cxtraordinaria en los Gltimos afios para la

comunicacion de transporics terrestres, adreos y muaritimos, ¢ incluso para la



comunicacién personal con terminales portdtiles muy ligeras, acaparando muchos

proyectos mas ambiciosos del momento actual.

Los servicios méviles comerciales por satélite se han prestado durante muchos afios
empleando Ia 6rbita Geoestacionaria, pero debido a dos ventajas operativas particulares
de los satélites de orbitas mas bajas, junto con razones econdmicas y de disefio, los
nuevos sistemas de satélites de cobertura global para servicio movil se estdn

concibiendo para drbitas bajas.

El periodo de Circunvolucion de un satélite no Geoestacionario es tipicamente menos de
2 a2 12 horas segin la altitud de la 6rbita, teniendo una cobertura gréfica en constante
movimiento como se muestra en la siguiente figura 1.3, por lo que desde cualquier

punto en la tierra solo se puede establecer comunicacién durante pocos minutos.

Figura 1.3 Cobertura en movimiento de un satéhite de drbita baja.



También debido a la facilidad para establecer redes de estaciones terrenas de distintos
niveles de trafico, con opcién de diversas configuraciones y tecnologias, sin
limitaciones de cobertura y bajo el control total del usuario, la comunicacion por
satélites ha sido atractiva para muchas empresas a fin de establecer redes propias
disefiadas para las necesidades de su comunicacién interna. En el caso de los
Geoestacionarios esto se puede lograr arrendando la capacidad necesaria directamente
del propietario del satélite, o de sus, agentes o pagando solo el servicio de una red adhoc
que otra organizacion dedicada a estas actividades y seleccionada libremente le

proporcioné, en los paises en que la reglameniacion es permitida.

Es de notarse que Ja capacidad de trafico planeada para un satélite o para un conjunto de
satélites en la érbita geoestacionaria, a fin de prestar servicios en una zona de cobertura
0 huella determinada, no depende de la ubicacién de las redes de estaciones terrenas que
operen en dicha regién a través de cl o de ellos. Esto sc debe a la inherencia flexibilidad
de los satélites de comunicacidn, que los hace relativamente tolerantes a los errores de
plancacién, ya que una misma cobertura s compensan los crrores de falta o de
reduccién de demanda con los de exceso en otras zonas, aunque se trate de distintos

SCrvicios.

Al terminar su vida dtil, los satélites que operan en la érbita Geoestacionaria deben ser
desactivados y colocados en una 6rbita cuando menos 100 km. mas alejada quedando a
la deriva sin control, formando parte de los despojos cspaciales de la tierra creados por

¢l hombre .



I.- GENERALIDADES

Un satélite puede dividirse en dos partes fundamentales para su operacién el conjunto
de equipos y antenas que procesan las sefiales de comunicacion, de los usuarios como
funcién substancial, denominado carga util o de comunicaciones, y la estructura de
soporte con los elementos de apoyo a dicha funcién. Existe una interaccién precisa ente

ambas partes que debe preservarse y controlarse en todo momento,

La carga 1til tiene el amplio campo de accién de Ia cobertura de la huella del satélite v
del empleo de las ondas de radio en una extensa gama de frecuencias, que constituyen la
capacidad de comunicacion al servicio de los usuarios, en tanto que la accién de los
elementos de la plataforma no se extiende fuera de los limites del propio satélite, salvo
en la comunicacién con su centro de control. A su vez, ¢l llamado centro de control
actia reciprocamente tanto con la carga utif como con la plataforma, para adecuar el
funcionamiento del satélite a Jas necesidades de operacién y a los servicios contratados

POT uSuArios.

L. plataforma puede dividirse para su andlisis funcional en varios subsistemnas quc

apoyan la opcracién satisfactoria de la carga de comunicacién como mucstra la

siguicnic figura 2.1

La estructura de la plataforma sirve de soporte para sus demds clementos como para la
carga atil. Debe tener B suficiente resistencia para soportar las fucrzas y vibraciones del

lanzamiento y a la vez un peso minimo conveniente.



Esta construida con aleaciones metilicas ligeras y con compuestos quimicos de alta

rigidez y bajo coeficiente de dilatacion térmica, resistentes al deterioro.

SUBSISTEMAS DE UN SATELITE DE COMUNICACION

L SATELITE
l |
I
CARGA PLATAFORMA
UL
| [ [
ESTRUCUTRA | | PROPULSION | | CONTROLY ENERGIA| | TELEMETRIA ¥ [ comresL
ORIENTACION TELEMANDO || epmico
DE LA ORBITA

Figura 2.1 Subsistemas de un Satélite de Comunicacién,
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SUBSISTEMA

FUNCION

Antenas Recibir y transmitir sefiales de Radiofrecuencia
Comunicaciones Amplificar las sefiales y cambiar su frecuencia
Energfa Eléctrica Suministrar electricidad con los niveles corriente
Control Térmico Regular la temperatura del conjunto

Posicion y Orientacion

Determinar la posicién y orientacidon del

satélite.

Propulsién

Proporcionar incrementos de velocidad y pares

Para corregir la posicién y oricntacién.

Rastreo Telemetria y Comando.

Intcrcambiar informacién con ¢! centro de control

En tierra para conscrvar el funcionamiento det Satelite

Estructural

Alojar los equipos y darle rigidez al conjunto.




Tabla 2.1.1

Principales Subsistemas de un Satelite v sus funciones.

Los sistemas de propulsion pueden incluir un motor de apogeo que permita que el
satélite llegue a su drbita de destino después de ser liberado por el vehiculo de
lanzamiento si este no lo hace directamente. Si el satélite debe ubicarse en una posicion
determinada de la érbita Geoestacionaria, y los servicios de lanzamiento utilizan un
vehiculo que solo sea capaz de dejarlo en una 6rbita eliptica con apogeo cercano a
aquella, una opcidn de disefic permite programar una serie de encendidos breves de
dicho motor cuando menos en el apogeo para llevarlo por aproximaciones sucesivas a la

Orbita circular al incrementarse progresivamente la aititud de perigeo.

2.1 SISTEMAS CONVENCIONALES DE PROPULSION.

-Motor de Apogeo de combustible s6lido.
-Sistema de Propulsion Monopropelente para maniobras en 6rbita.

Una vez cn la érbita y emplazamiento descados, las correcioncs causadas por las
desviaciones fucra de ellos debidas a las perturbaciones causadas por el Sol, la Luna y la

propia Tierra sc realizan mediante pequefios impulsores, cuyo numero depende del tipo

de satélite, los cuales pueden emplear.



Propulsantes liquidos, gas o iones. En los satélites Geoestacionarios tipicamente los
propulsantes quimicos requeridos para conservar su posicion durante su vida util
representan de 20 a 40% de masa adicional a la de la nave sin combustible o masa seca

en misiones de 10 a 15 afios.

El subsistema de control de orientacion o actitud esta constituido por las partes y
componentes que permiten conservar la precisidn del apuntalamiento de la emisién v
recepcion de las antenas del satélite dentro de los limites de disefio, corrigiendo no solo
las desviaciones de estas por dilatacién térmica de imprecision y montaje, sino de toda
la nave en su conjunto . Para este fin cuenta con sensores y dispositivos giroscopicos
como referencia, y un procesador digital con algoritmos de correccién que le pueden
permitir un amplio grado dc autonomia de su funcién y que incluyen control de
oscilaciones transitorias mediantc amortiguamiento. Las correccioncs de oricntacién

pucden realizarse por medio de los impulsores y por otros clementos a bordo.

El subsistema de cnergia esta constituido generalmente por eélulas solares que
alimentan los circuitos cléctricos de la nave, las baterias que aseguran el suministro
durante los eclipses v los dispositivos de regulacién y adaptacidén que evitan tanto la
introduccién de pulsos en las lineas dc alimentacidén hacia la carga qtil como las
variaciones de voltaje que podrian ser causadas por el dngulo de recepeion de los rayos

solares, la mayor o menor distancia del Sol o ¢l deterioro de las oélulas.



2.2 SISTEMA DE CONTROL TERMICO.

FUNCION:

- Mantener ¢l equilibrio térmico entre el calor generado internamente y la energia

absorbida del Sol y la Tierra,

e Solenlinea de vista
» Ecplises.
» Radiacién

¢ Conduccion interna, en menor grado.

METODOS

= Conduccién interna , en menor grado.

DISPOSITIVOS MATERIALES.

*Espcjos de cuarzo.

*Plasticos aislantes.

*Pinturas de diversos colores segin la absorbencia.
*Calefactores para casos de eclipses.

* Caloductos.



El sistema de telemetria permite conocer el estado de todos los subsistemas. Utiliza un
gran numero de sensores que detectan o miden estados de circuitos y variaciones de

temperatura, presion, voltaje, corriente eléctrica, ete.

Convierte esa informacién en datos codificados y los envia en secuencia al centro de
control a través de un canal especial de comunicacidn se utiliza para accion inmediata si

fuera necesario y se registra para su  andlisis estadistico y detallado.

23 TTAC

RASTREOQ, TELEMETRIA Y COMANDO.

Permite conocer 1a operacifn y posicion del satélite y enviar ordencs.
Enlace estacion TTAC — Satélite
- omni: 6rbita de transferencia.

- Plato : en operacién.

Determinacion de la posicion del satélite.

- Distancia TTAC - Satélite



Medicion del retraso de una sefial de referencia, en la trayectoria Tierra- Satelite-Tierra .
Precision aprox. 100 m Normalmente se emplean 6 o 7 tonos varios KHz modulados en

fase.
- Direccién TTAC- Satélite

A partir de 4ngulos de elevacion y acimut de la TTAC para recibir sefial maxima.

Sensores en cientos de puntos de prucba (temperatura, presién, corriente, posicién

de interruptores.)

Tx PCM entre 200 1000 b / seg.

- Comandos (atenuadores, propulsores, conmutaciores de amplificadores.)

El sistema de telemando permite enviar ordenes al satélite desde el centro de control 2
través de un canal de comunicacién dedicado que se activa cuando estas s¢ transmiten.
Los comandos pueden tener efecto tanto sobre la carga 1itil como sobre la plataforma y
solo son admitidos por el satélitc mediante eddigos de seguridad que evitan su acceso
ilegitimo, debido a las conmsecuencias catastroficas que pueden tener un comando
inadeceuado y a que es fécil tener acceso al satélite no solo desde cualquier lugar dentro
dc la huella objetivo, sino en condicioncs propicias ,desde cientos de kildmetros fucra

de ella si sc emplea suficiente potencia cn una cstacién terrena fransmisora.
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Para evitar variaciones de femperatura extremas en los componenies del satélite, fuera
de las toleradas para su adecuado funcionamiento y duracidn, el subsistema de control
térmico emplea conductos de calor y radiadores que lo disipan fuera de la plataforma.
También protege a las partes de frio intenso durante los eclipses o en 4reas no expuestas
al Sol por medio de calefactores eléctricos y emplea materiales aislantes para lograr el
equilibrio térmico requerido dentro de la nave. Los dispositivos de control interno

permiten modificar las acciones térmicas cuando es necesario.

SENSORES DE SOL:

Complementan / sustituyen a los sensores de ticrra en caso de interferencias geométricas

/ fisicas del sol o 12 luna / 6rbitas de transferencia y deriva.
Efecto Voltaico.
Celda solar que detecta ia presencia / direccibn sol

Corriente variable en funcién del angulo de incidencia del sol.



2.4 SISTEMA DE POSICION Y ORIENTACION

-Estabilizacién por giro.
-Estabilizacién Triaxial (volantes giratorios). Figura 2.2

-Medicion del rango / seiial piloto Tierra — Satélite — Tierra / diferencia en fase , Tx

y Tr — distancia

- Medicién del angulo en el arco Geoestacionario,
Interferometria / comparacién de sefiales piloto recibidas por estaciones separadas.

Técnica de méxima recepeidén / movimientos escalonados de la antena terrestre hasta

obtener mAxima recepeidn.

-Medicién de Ia Orientacién,

Sensores de sol / elementos fotovoltaicos / la magnitud de la corriente eléctrica es

funcién de la dircceidn de los rayos del sol.

Scnsores de Ticrra / bolometres o termopilas que deteetan ¢l calor emitido por la tierra.

Sensores de radiofrecucncia (intelsat V1)



Panales solares

Reflector da antend

Almentadoes.

Figura 2.2 esquema de un satélite estabilizado en tres gjes.

-Sensores de Tierra

Barren la superficie de la Tierra, midiendo a la vez los dngulos de rotacion para definir

la posicién del satélite. figura 2.3 Sensores de tierra.
Radiacién Infrarroja de la Tierra.

Sensores / mecanismo de barrido, sistema Optico, detector y procesador clectrénico:

bolometros, fotediodos, termopilas.

Bolometro / termistor: resistencia variable por calor, y funcién de la radiacién
incidente. Deteccién de cambios de aprox. 0.001 k — precision tipica 0.05 cn

orientacion.



Indicador de cruce del horizonte terrestre- satélites estabilizados por giro. Puede ser

dirigible por pasos o incrementos.

Semsor Cénico- satélites de estabilizacion triaxial, érbitas de amplio rango de altura, El

campo de vista del sensor es desviado por un prisma que gira continuamente.

Como se menciono anteriormente, un satélite de comunicacion puede operar en una
amplia gama de frecuencias. Las diversas bandas de frecuencias que pueden utilizar los
satélites son, Para satisfacer las necesidades mundiales de cormunicacion, cada banda de
frecuencias puede ser utilizada simultdneamente por muchos paises, con las debidas
precauciones técnicas para evitar interferencias que pueden originarse por la dificultad
de limitar radiaciones solo a Jas areas de servicio. Cuando por las interferencias que se
originarian no s posible el uso simultaneo de toda una banda por cada uno de los paises
de una regién, se Puede realizar una planificacion regional anticipada, aprobada por

todos los paiscs de la misma.

FIGURA 2.3 Sensores de Tierra.



Un sistema de comunicacion por satélite consiste de uno o mas satélites, uno o mas
centros de control de los mismos y estaciones terrenas que se comunican eptre si a
través de aquellos. Un sistema constituido por un solo satélite geoestacionario, un centro

de control y un numero indeterminado de estaciones terrenas figura 2.4.

El satélite recibe sefiales de las estaciones terrenas, las convierte y las transmite a la
zona de cobertura. Otras funciones incluyen la recoleccién de datos de propio
funcionamiento v su transmision al centro de recoleccién de datos de su propio
funciopamiento y su transmision al centro de control mediante el subsistema de
telemetria y €l control auténomo de diversas partes de los demés subsistemas. En un
sisterna mas grande, si lo determinan los requisitos de disefio, puede tener comunicacién

directa con otros satélites.

A

ANTENA DE ESTACION TTy S
RASTREQ

CENTRO DE CONTROL

Figura 2.4 Partes constitutivas de un sistema de comunicacién por satélite.



El centro de control tiene como funcién principal vigilar el estado de todos los
subsistemas del satélite y, mediante ordenes de control al satélite, conservar dentro de
los valores tolerados todos los pardmetros esenciales para su buen funcionamiento.
Entre otros, deben conservarse dentro de tolerancia los parametros de posicidn y
apuntalamiento del satélite mediante maniobras programadas. En caso de presentarse
condiciones de falla, valores fuera de tolerancia y otras anormalidades, debe realizar
diversas comprobaciones, vy en caso necesario utilizar procedimientos de emergencia y
reemplazar algunas de las funciones antdnomas del satélite, con objeto de restablecer las
condiciones normales de operacién. Ademads, el centro de control tiene una variedad de
funciones adicionales, como activar o modificar las confipuraciones alternativas de
operacion respecto  de colectividad y coberturas, estimar ¢l combustible remanente en el
satélite y generar informacién para los usuarios sobre viesgo prdxime en las
comunicaciones o sobre interferencias que se hayan presentado y, opcionalmente, para
participar en las maniobras de Ja 6rbita de transferencia de los nueves satélites del

propio sistema ¢ de oiros sistemas después de ser liberados por €l wehiculo de

lanzamiento.

L.a funcion de las estaciones terrenas de trafico ¢s transmitir, recibir o transmitic y

recibir sefiales de comunicacién de o hacia otras estaciones a través del satélite.

También pucden existir estacioncs terrenas de control de red que principal o
exclusivamente reciban y envicn sefiales de control para permitir la comunicacién entre

olras estaciones de una misma red.



También pueden existir estaciones terrenas de control de red que principal o
exclusivamente reciban y envien sefiales de control para permitir la comunicacién entre

otras estaciones de una misma red.

Las estaciones de telemetria, telemando v seguimiento de los centros de control del
sistema intercambian con los satélites sefiales que no estan destinadas a otras estaciones.
Por ultimo, a estaciones terrenas que por razones de operacién, economia 0 por otras

circunstancias combinan algunas de las funciones mencionadas.

Un sistema de comunicacién que opera por medio de un satélite tiene un segmento
espacial y un segmento terreno. El segmento espacial esta formado por el satélite y su
centro de control , mrientras que el conjunto de estaciones terrenas de la red que se
comunican entre si y atraves de las cuales es posible la conexidén con las redes,

constituye el segmento terreno,

Los sistemas de comunicacidn por satélitc pueden ser domésticos para scrvicio de un
solo pais, o internacionales, que incluyen los de servicio global a varios continentes y
los rcgionales para proporcionar scrvicio a un numero restringido de paiscs, aparte del
aspecto de la estructura propia del sistema. Para establecer y operar un sistema
comercial de comunicacién por satélite ¢s necesario cumplis un complicado proceso.

con duracion de varios afios.

Uno de los aspectos potencialmente conflictivos desde ¢l punto de vista ccondmico y
politico ¢s la saturacion de la 6rbita geoestacionaria, con mas de 2000 satélites
operalivos y en proyecto, que dificulta la coordinacion para ¢l uso de posiciones en
clla. En los Gltimos afios se han sentado casos de solicitudes y registro de posiciones

orbitales como medio para obtener recursos cecondmicos,por ol parte se hacen grandes



esfuerzos por lograr responsablemente el uso de la drbita Geoestacionaria mediante

negociaciones entre paises interesados.

Tanto los satélites como, los vehiculos desechables para su Janzamiento se construyen
bajo una orden especifica, cuya duracidn esta sujeta a retrasos imprevistos en mayor

proporcidn que en otro tipo de proyectos.

En el caso de falla de un vehiculo de lanzamiento en un vuelo se puede presentar una
repercusién doble sobre los siguientes vuelos del mismo tipo de vehiculo, ya que
mientras se investiga la causa de la falla se suspende ¢! programa de lanzamientos, y en
caso de detectarse en una imperfeccidén o insuficiente margen de seguridad en un
componente, es necesario esperar su reemplazo después de que sea corregido el disefio v
fabricado el nuevo. Este tipo de acontecimientos implica un retraso que depende de las
precauciones que s hayan tomado para su caso, o incluso dispomer de un costoso

reemplazo completo del satélite en tierra.

Una desventaja de un sistema de solo uno o dos satélites para la misma zona de servicio
consiste en el riesgo potencial de falla total de un satélite en orbila cuando ya este

operando.

La vida 1til planeada de los satélites comerciales destinados a la érbita Geoestacionaria
¢s de 10 o mas afios en la actualidad. Esta duracién en servicio csta determinada en
forma ineludible por la duracién del combustible que les permite conservar su posicién
cn la érbita original y también por el deterioro de las células solares y ¢n ultima

instancia por el deterioro o la falla de otras partes de la nave espacial.



2.5 SISTEMA ESTRUCTURAL.

- Armazon rigido, resistente, ligero.

- Soportar fuerzas y aceleraciones / despegue y operacidn en drbita.

- Soportar cambios térmicos, impactos, radiaciones.

- Aluminio, Magnesio, titanio, berilio, acero.

- Plasticos reforzados con fibras de carbono ~ panal de abeja de aluminio.

- Masa entre 10y 20 % del total del satélite.

Un satélite diseftado para operacién Geoestacionaria puedc prolongarse durantc algunos
afios, si cerca del final de su vida planeada s¢ opera en 4rbitas sincrénicas inclinadas
respecto del plano del ecuador, con lo cual puede ahorrarse hasta un 90% o mas del
combustible consumido por afio y puede ser conveniente en circunstancias particolares,
principalmente para satélites que operen con estaciones terrenas de relativamente alto
trafico y no muy numerosas, ya que las que cucntan con antcnas de alla ganancia deben

estar dotadas o dotarse de sistemas de rastreo o seguimicnto del satélite.

Un aspecto que resulia importante de resaltar dentro de las gencralidades de un satélite
¢n Orbita Geoestacionaria es que su sistema cs mas atil para sistemas de¢ comunicacién
comerciales limitados a la cobertura geografica de un solo pais 0 una regidn, a pesar del

hecho paraddjico de que al mismo tiempo son las que permiten miyor cobertura.



Este tipo de érbita se encuentra a una Altura de 35787 km. , en la que los satélites

parecent inmoviles desde las estaciones terrenas que tienen acceso 2 ellas.

Clasificacion de regiones . La regién 1 abarca Affica, los pafses Arabes, Europa y los

paises anteriormente constituian la URSS, la region 2 que abarca los paises de América

y la regién 3 que incluye Asia y Oceania.

Para la comunicacién de los satélites Geoestacionarios los enlaces de cada estacidén

hacia un satélite deberan ser efectuados con un potencia muy elevada para evitar que se

reciba la sefial con baja radiacién, por razones a las bandas de frecuencias mas comunes

para este tipo de satélites para la region de las Américas como ejemplo Tabla 2.1.2

Banda Ejemplos de | Designacién alternativa
atribucién(GHz)

L 1.525 -1.71 Banda de 1.5 GHz

S 1.99-2.20 Banda de¢ 2 Ghz
25-2.69 Banda de 2.5 Ghz

C 34-42,45-48 Banda de 4/6 Ghz
5.15-5.25,85.7-7.073 Banda de 5/7 Ghz

- 7.2-8.4 Banda de 7/8 Ghz

Ku 10.7-13.25 ,13.75-14.78 [Banda de¢ 11/14 Ghz Banda

de 12/14 Ghz
Ku 27.0-31.0 Banda de 30 Ghz

Tahla 2.1.2 Frecuencias mas comunes para este tipo de satélites en América
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lil .- ANTECEDENTES

No puede tenerse una imagen completa de la comunicacién por satélite sin considerar
aunque sea someramente su desarrollo historico, por lo que en este titulo se describen

brevemente en forma cronolégica algunos aspectos de dicho desarrollo.

La siguiente resefia esta orlentada hacia a los desarrollos mas notables relacionados con
la comunicacion para servicios comerciales por satélite, aunque durante los afios 1958 a
1963 se realizaron los primeros experimentos mediante satélites cientificos construidos
en diversos paises que fueron determinantes para conocer mejor las caracteristicas del
espacio exterior y cuando menos su efecto inmediato sobre los dispositivos y materiales

que podrian ser utilizados en los satélites comerciales.

Como sc menciono antcriormente, ¢n 1945 Arthur C. Clarke concibié un sistema de
comunicacidn dc tres estaciones espaciales de cobertura global en érbita sincrénica. En

esc tiempo no era posible materializar la idea propuesta principalmente porgue no sc

contaba

Con un vechiculo de lanzamiento suficientermnente potente para lograrlo, o cual cra
indispensable para realizar los cxperimentos que permiticran conocer mejor las
condiciones del espacio exterior y desarrollar la tecnologia para la supervivencia y el

control de la plataforma.



En 1957 se lanzo el satélite artificial Sputnik — 1 de 1a URSS detectdndose las primeras

sefiales radicelectricas de telemetria transmitidos por un satélite artificial de la Tierra.

En 1958 se lanzaron el primer satélite Echo — 1 de EUA que realizo la transmision
pasiva de estacién terrena a estacién terrena de sefiales telefonicas mediante la reflexion
en su superficic metalizada en forma de globo de 30 metros de didgmetro. En ese ,mismo
afio se realizo un experimento mediante e] satélite Courier — 1B de EUA en una 6rbita
con apogeo a unos 1200 km. de altitud, el primero con células solares para la

retransmision, demostrando los subsistemas esenciales de comunicacién, telemedida y

telemando.

El satélite Telstar- 1 de la compafiia AT & T de EUA fue Janzado cn 1962 en una érbita
con apogeo a 5600 km. de altitud, siendo el primer satélitc con amplificador a base de
tubo de ondas progresivas, permancciendo operativo durante 7 meses. Después, en csc
mismo afio s¢ lanzo ¢l satélitc Relay 1 construido por RCA para la National Acronautic
Space Agency (NASA) de EUA, en una orbita con apogeo de 7400 km., operando en la
banda C (6/4 GHz). Su allura cra de¢ 0.84 m, con una antena omnidireecional. teniendo

una masa de 78 kg.



Una cuestién que origino controversia v dudas en esos primeros afios fue la relativa a
las Grbitas mas adecuadas para la comunicacién por satélite. Algunos pensaron que no
era posible ubicar satélites en una orbita Geoestacionaria y otros que seria muy costoso
lograrlo, ademas de las objeciones por el aspecto del retraso de tiempo por el largo
recortido de la sefial. También en ese mismo afio se lanzo el satélite Syncom 2 de la
NASA en una Orbita Geoestacionaria, construido por Hughes Aircraft Company,
constituyendo el primer satélite geosincrono operativo, el cual demostrd la viabilidad
téenica y la calidad del servicio posible mediante un sistema global de comunicaciones

por satélite en la orbita geoestacionaria.

Syncom pesaba 68 kg. al momento de lanzamiento y contenia una carga util que
permitia el uso de 300 circuitos telefonicos y un canal de televisién en la banda S,
contando con un sistema de control de orientacién de peréxido de nitrégeno. Syncom 3,
lanzado en 1964, fue ¢l primer satélite Geoestacionario, permiticndo a los curopeos ver

por television los juegos Olimpicos de Tokio en vivo.

El primer satélite comercial, el Intelsat I, figura 3.1 también conocido inicialmente
como Early Bird, fabricado por Hughes Aircraft Company y designado por la compaiiia
como seric HS 303 sc lanzo en 1965. Su disefio estaba basade en ¢l de los Syncom, con
alpunas mejoras . Intelsat |, como sus antccesores, cra estabilizado por rotacién conjunta
de todas sus partes sobre ¢l gje de su cuerpo cilindrico que conservaba su orientacion
por la increia det efecto giroscopico, contaba con 2 transpondedores operando ¢n banda

C y su capacidad de comunicacién cra de 240 circuitos telefénicos y un camal de



television, lo cual bastaba para triplicar la capacidad de circuitos telefdnicos existentes a

través del Atlantico norte.

También en 1965 se lanzo el satélite soviético Molniya ! en una érbita eliptica muy
particular adecuada para cubrir #reas cercanas al polo norte, con un pericdo de
circonvolucion de 12 horas, empezando el servicio domestico de transmisidén de
programas de televisién por satélite en la URSS. Molniya tenia un cuerpo cilindrico de
1.6 m de diimetro y 3.4 m de altura del cual proyectaban seis paneles solares y dos
antenas direccionales y su sistema de estabilizacién era de los denominados de tres

eies.

Entre 1965 v 19735 se lanzaron 29 satélitcs Molniya. En 1967 sc lanzo cl segundo
satélite Intelsat 1§, Signra 3.2 cuatro meses despuds de haber fallado el lanzamiento del
primero. Su disefio estaba basado cn los dc la scric HS 303 con mcjoras, designindolo
su fabricante como HS 303° El cuerpo del Intelsat If tenia 0.67 m de altura y 1.42 mde
diAmetro y pesaba casi el doble que cl Intelsat 1. Contaba con un transpondedor de 120
MHz que permitia el acceso multiple de las cstaciones terrenas, asi como con baterias
para suministrarc encrgfa durante los eclipses. Se colocaron 3 Intelsat II en 1967, por lo
que ¢l sistema Intclsat sc acerco a una cobertura global. Con cste sistema sc dio gran

apoyo a la misién Apolo gue culmino con la llegada del hombre cn 1969,



La tercera generacidn de satélites Intelsat inicio el uso de antenas mucho mas eficientes
en los satélites comerciales, evitando el desperdicio de energia de mas de 90%. Esta
mejora que permite awmentar la intensidad del haz hacia la zona de cobertura, fue
posible mediante Ja contrarotacion o rotacion de las antenas opuesta a la rotacion de

estabilizacion del cuerpo del satélite.

Intelsat 11T figura 3.3 construide por la compaiiia TRW, tepia también un cuerpo
cilindrico, con masa de 300 kg. al lanzamiento. Contaba con dos transpondedores en
banda C. Entre 1968 y 1970 se realizaron § lanzamientos de satélites Intelsat IIT de los
cuales el primer fallo, al ultimo satélite no le funciéno correctamente el motor de
apogeo, no pudiendo colocarse en 6rbita y otros cuatro tuvieron problemas ya sea con la
contrarrotacion de las antenas, originando su retiro prematuro, o ¢n la carga (til, por lo

que Ja serie no fuc exitosa a pesar de sus mejoras.

Entre 1971 y 1973 sc lanzaron 4 Intelsat IV figura 3.4 | quedando establecido un
sistema global con este tipo de satélites. Los Intelsat IV, construidos por Hughes, tenian
cuerpo cilindrico de 2.38 m de didmetro y 2.81 m de altura, su masa al lanzamicnte cra
de 1400 kg. y de 732 kg. inicial dc érbita. Intelsat I'V tenia un sistema de control de
orictacidn o actitud de propulsidn de hidracina, la carga Gtil contenia 12
transpondedores de 36 Mhz cada uno ¢n banda C. Se lanzaron en total § Intelsat IV, ¢
ultimo en 1975, habiendo fallado el vehiculo de lanzamiemio solo en cl sexto. Esta

generacion fue altamente exitosa en su desempefio, convirtiéndose su disefio en la base
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para algunos sistemas nacionales de satélites, su vida 1til era de 10 afios pero duraron

mas, habiéndose retirado el ultimo en 1985.

En 1972 se lanzo el satélite Anik Al de ia compafiia Telesat de Canada, creandose el

primer sistema nacional de comunicacion por satélite fuera de la URSS.

El contratista principal de Anik Al fue Hughes Aircraft Co. Tenia 12 transpondedores
en banda C con capacidad para 5760 circuitos telefonicos o 12 canales de television.
Los satélites Anik A2 y Anik A3 de caracteristicas similares al anterior fueron lanzados

por medio del cohete Delta en 1973 y 1975 respectivamente.

El primer satélitc nacional de EUA, el Westar 1 de la compaifiia Western Union, fue
lanzado en 1974 impulsado por cl cohete Delta 2914. Basado cn ¢l discfio de Anik Al y
casi con las mismas dimensioncs, Westar 1 tenia 12 transpondedores con capacidad de
7200 circuitos telefonicos. Westar 2 y Westar 3 fucron también lanzados por el lanzador

delta 2914 en 1974 y 1979,

En 1974 se lanzo ¢l sarélitc Simphonic 1, proyecto conjunto de Francia y la Repiblica
Federal Alemana, constituyendo ¢l primer satélitc Geoestacionario de comunicaciones
comerciales estabilizado en tres cjes. Tenia un cuerpo hexagonal con didmetro maximo
de 1.7 m y aliura de 0.5 m del cual sc proyectaban tres pancles de celdas solares. con

masa cn Orbita de 230 kg. Este satélite fue seguido por ¢l Simphonie 2 lanzado en 1975,

-
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Intelsat requerfa mayor capacidad total de trafico que el proporcionado por la red de
Intelsat IV a fin de satisfacer la demanda y para facilitar la conectividad del sistema era
deseable lograrlo mediante satélites de mayor capacidad individual en vez de un mayor
numero de ellos. La solucién se dio por medio de la serie Intelsat IV- A, figura 3.5 con
masa inicial en orbita de 860 kg. v con capacidad casi doble respecto de la generacion

anterior.

En esa época esta solucion era apropiada para satélites de gran cobertura con un amplio
espacio oceanico intermedio sin servicio, como los requeridos para la mayoria de las
necesidades de la organizacion. Intelsat IV-A tenia una carga atil de 20
transpondedores, pero en otros aspectos era muy similar al Intelsat IV, con solo un poco
mas de masa. Entre 1975 y 1978 se lanzaron 6 Intelsat IV~ A mediante el cohete Atlas

Centauro.

En 1975 s¢ lanzo el satélite Satcom 1 de RCA American Communications , Inc
construido por RCA Astro Electronics Division. Este satélitc de cuerpo reclangular del
cual sc proyectaban dos paneles de células solares tenia 585 kg. de masa cn Grbita al
inicio de su vida y era estabilizado por tres cjes con la tecnologia empleada por RCA

para satélites metcorolégicos de 6rbita baja.
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Figura 2.1
INTELSAT 1

Figura 2.2
INTELSAT 2

Figura 2.3
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Figura 2.4
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En 1975 se lanzo el primer satélite Geoestacionario Raduga 1/ Statsionar para servicio
nacional en la URSS impulsado por el vebiculo Protén D — 1- e equipado con un

sistema de estabilizacién entre ejes.

En 1976 se lanzo Marisat 1, el primet satélite para comunicaciones marftimas,
construido para Comsat como parte de una orden de tres satélites. Su cuerpo cilindrico
estabilizado por rotacién tenia una masa inicial en 6rbita de 330 kg. La carga Wil de
Marisat operaba en las bandas UHF, L y C para prestar servicios de voz, teletipo,
facsimil y datos en un sistema de cobertura global promovido por Comsat establecido
en asociacidn con otras empresas importantes de comunicacién de EUA. Ese mismo afio

se lanzaron Marisat 2 y 3.

La scrie de 4 satéltes Comstar de Comsat General Corporation (COMSAT) para
servicio nacional de los EUA fuc construida por Hughes Aircraft Co. El primer
(Comstar- D1) se lanzo en 1976 y ¢l ultimo (Comstar- D4) en 1981, Comstar, basado en
¢l Intelsat IV-A y con masa en 6rbita de 790 kg. contaba con reuso de frecuencias por
polarizacion lincal cruzada y 24 transpondedores en banda C con capacidad de 18,000
circuitos telefénicos. Comstar se destino en gran medida a prestar servicios a las dos

grandes compafifas telefonicas AT & T y GTE.
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Intelsat V, figura 3.5 disefiado para una vida iitil de 7 afios, tenia un cuerpo rectangular
del cual proyectaban 2 paneles solares que producian 1290 watts de energfa al fin de su

vida, con masa en 6rbita 825 kg. al inicio de la misma.

Estaba estabilizado en ires ejes y tenia sistema de propulsion quimico con
precalentamiento para aumentar su eficiencia. Su carga itil tenia capacidad para 12,000
circuitos telefonicos y dos canales de television, mediante el reuso cuidruple de
frecuencias en banda C y reuso doble de banda Ku a través de 27 transpondedores de

diversas anchuras de banda.

El primer Intelsat V se lanzo en 1980 impulsado por el vehiculo Atlas Centauro. En
total se lanzaron nueve Intelsat V, el séptimo y octavo por medio del vehiculo Ariane.
El noveno fue lanzado por un Atlas Centaura en 1984, el cual fallo. Los satélites Intelsat
V F5 al F8 contaban con un subsistema de comunicaciones maritimas en banda L y

banda C que fue arrendado a la organizacion INMARSAT.

En 1981 sc lanzo a la érbita Geoestacionaria cl satélite para comunicaciones maritimas
Marecs A de la Agencia Espacial Europea, construido por varias empresas europeas,

reuniendo a British Acrospace como contratista principal.

Este y otro satélitc Marces fucron arrendados a la organizacién de comunicacioncs
marftimas INMARSAT. Marecs cra estabilizado en tres ¢jes . con masa inicial ¢n érbita

ke. La vida (il prevista de Marees era de sicte afios.



El equipo de comunicaciones operaba en banda C y banda L, para servicio de voz /
datos abaja velocidad, con capacidad equivalente para 60 circuitos telefonicos. En 1984
se lanzo Marecs B2, de caracteristicas similares , por medio del mismo lanzador Ariane

3 conque se lanzo el primero.
En 1982 INMARSAT se hizo cargo de los satélites Marisat.

En 1985 s¢ lanzo el primer satélite Geoestacionario Intelsat V-A, figara 3.5 (A)
version mejorada del Intelsat V, con la misma plataforma y con masa inicial en 6rbita de
1098 keg. El equipo de comunicaciones tenia capacidad equivalente para 15,000
circuitos telefénicos mas 2 canales de televisién en 30 transpondedores y contaba
adicionalmente con dos antepas puntuales en banda C. Hasta enero de 1989 se lanzaron

6 Intelsat V-A impulsados por vehiculos Ariane y Atlas Centauro.

En 1989 se lanzo ¢l primer satélite Intelsat VI figura 3.6 construido por Hughes
Aireraft Co. Como contratista principal con la participacion de las compafilas Spar
Acrospace Limited de Canada,Alcatel- Espace y Thomson- CSF de Francia, Selenia
Spazio dc Ttalia, Nippon Electric Company de Japon, British Aersopace del Reino
Unido y AEG- Telefunken y MBB de la Republica Federal Alemania. Intelsat VI,
disefiado para una vida til de 14 afios, tiene un cuerpo cilindrico estabilizado por
rotacisn de 3,6 m de didmetro y 11.8 m de altura con las antenas desplegadas, peso de
¢cerca de 4 tongladas al lanzamicnto y masa de 1800 kg. al principio de su vida en drbita,

generando 2200 watts de energia al fin de su vida.
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Intelsat VI fue el primer satélite comercial en incorporar un sistema de acceso mualtiple
por division en tiempo conmutado en el satélite (SS / TDMA), una tecnologia que
permite Ia interconexion flexible de los haces segiin la demanda de trafico. Hasta 1991
se lanzaron 5 Intelsat VL, tres de ellos por medio de vehiculos Ariane y dos por

vehiculos Titan 1.

En octubre de 1990 se lanzo el primer satélite Inmarsat 11 construido para la
organizacion INMARSAT por British Acrospace Dynamics Group como contratista
principal. Inmarsat II, disefiado para una vida util de 10 afios, es del tipo de
estabilizacién en tres ejes con masa al lanzamiento de 1270 kg. Su carga Gtil opera en
banda L y banda C con capacidad de 250 canales de voz en la direccion barco a tierra y
125 canales en la direccién tierra a barco. Su sistema de energia proporcionan 760 watts
al fin de vida. Hasta abril de 1992 se lanzaron 4 Inmarsat 11, dos de ellos con el vehiculo

Delta y dos con el vehiculo Ariane.
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Figura 3.5y 3.5A

INTELSAT V . V -A

FIGURA 3.6

Figura 3.5 Y 3.5 (A)

Figura 3.6 INTELSAT VI
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En junio de 1992 se lanzo el satélite Intelsat K por medio de un vehiculo Atlas IIA,
construido anteriormente por GE astro Space y modificado para satisfacer la demanda
de servicios en esta banda para televisién y servicios de negocios (IBS). Intelsat K es
del tipo estabilizado en tres ejes con una masa inicial de 1512 kg. y disefiado para una
vida atil de 10 afios. La carga util de este satélite consiste en 16 transpondedores de 54

MIz, 8 en polarizacion vertical y 8 en horizontal, operando en banda Ku.

En octubre de 1993 se lanzo el primer satélite Intelsat VII, figura 3.7 construido por
Space Systems/ Loral. Este satélite tiene menor capacidad en términos del numero de
transpondedores y anchura de banda utilizada, contando con reusos de frecuencia, que el
Intelsat VI, pero tiene una mayor flexibilidad del uso de la misma mediante amplias
alternativas de conectividad de enlaces ascendentes y excedentes, e inversion de
orientacién por giro de 180 g que le permite su mejor aprovechamiento por adaptacién a
las neccsidades de trafico y de coberturas, mayor potencia dc los transpondedores,
posibilidad dc operacién combinada de los mismos, modificacién de frecuencias de

operacion en Grbita y mejoras de diversos pardmetros de desempefio.

Intelsat V1L, disefiado para una vida til de 12 afios, cs del tipo cstabilizado cn tres ¢jcs,
con plataforma rectangular de la que sc proyectan dos pancles solarcs que generan mas
de 4000 watts. Con capacidad cquivalentc de 18,000 eircuitos tclefonicos mas tres
canales de television tiene un extenso reuso de frecuencias en sus 26 transpondederes de

banda C y 10 transpondedores de banda Ku, con tres haces puntuales oricntables.
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Hasta marzo de 1995 se lanzaron 5 Intelsat VII, tres de elios por medio del cohete Atlas
[1AS y dos por medio del Ariane 44LP. En mayo de 1995 se lanzo el primero de tres
satélites VII-A, figura 3.7(A) similar al Intelsat VII, con capacidad equivalente de
22.500 circuitos telefonicos mas tres canales de televisién , 40 transpondedores y

paneles solares mayores producen 5.3 kilowatts de potencia.

En febrero de 1997 se lanzo el primer satélite de la serie Intelsat VIII, figura 38
teniendo como una de sus caracteristicas distintivas su vida util proyectada de 14 a 17
afios. Sin embargo, su anchura de banda total y su potencia son algo menores que las de

los Intelsat VII-A. Figura 3.8 (A).
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SATELITE INTELSAT  VII, VII-A

Figura 3.7 Intelsat.

Fipura 3.7{(A).



Figura 3.8 Intclsat.

Satelite infelsat Vil
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Figura 3.9 Intclsat.

Intelsat VIl - A
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IV.- LANZAMIENTO

Orbita Geoesiacionaria,

4.1 MISION DE LANZAMIENTO.

Las misiones espaciales en general , incluyendo el disefio y construccion de los vehiculos
de lanzamiento, son complejas y costosas, y tienen diversos objetivos que en nuestro caso
se reducen al lanzamiento de satélites comerciales de comunicacién, En el caso de estos
satélites el costo de lanzamiento, aun siendo mucho menor que en otras misiones, es de
valor similar al costo del propio sistema de satélites. La capacidad, limitaciones y costo de
los sistemas de lanzamicnto influyen cn forma determinanic en el disciio de los mismos
satélites, por lo quc convienc incluso a los ingenicros de sistemas de satélites o de
operacién ajenos al proceso de lanzamiento conacer los principios basicos y caracteristicas

generales de estos sisternas.

Cuando cstén determinadas las caracteristicas finales de un sistema de satélites que debe ser
puesto en érbita se pueden someter a licitacion los servicios de lanzamiento y precisar lanto
¢l proceso de este como las maniobras posteriores para ubicar los satélites en sus posiciones

definitivas.
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Los proveedores de servicios de lanzamiento tienen establecidos requisitos de dimensiones
de acoplamiento, tolerancia a la vibracion y a las ondas acusticas que deben satisfacer a los
satélites. Bn general, debe integrarse y ejecutarse como elemento indispensable para el
lanzamiento un largo y complejo programa de coordinacidn en que participen el fabricante
de los satélites, el operador futuro de los satélites, el proveedor de estos servicios y sies el

caso cualquier otro operador de satélites que comparta un mismo lanzamiento.

4.2 VENTANAS DE LANZAMIENTO.

Para el lanzamiento de un satélite es conveniente que en el momento de despecgue del
vehiculo portador el sito de lanzamiento se encuentre aproximadamente en el plano de la
orbita en que se desea inyectar al primero, lo cual cn gran medida determina las ventanas de
lanzamicnto, o sea los tiempos apropiados para cfectuarlo. Lo anterior se debe a que la
trayectoria desde el despegue hasta Ja inyeccién en fa drbita ocurre normalmente en un
mismo plano. La drbita inicial del satélite ticne un plano fijo en coordenadas de inercia que
el sitio de lanzamiento debe cruzar o cuando menos alcanzar periodicamente por causa de

rotacién de la tierma para que s¢ cumplan las condiciones mencionadas,

Como ¢l sitio de lanzamicnto gira sobre ¢l ¢je de rotacién de la Tierra describiendo un
circulo cuyo plano no pasa por ¢l centro de csta ,para Grbitas dircctas solo existirdn
ventanas de lanzamiento previende que la inclinacion de la drbita sea igual 0 mayoer a la

{atitud de lanzamiento. figura 4.1
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Figura 4.1 Ventanas de lanzamiento.
4.3 TRAYECTORIA DE LANZAMIENTO.

En el caso de una 6rbita Geoestacionaria la trayectoria de lanzamiento de un satélite incluye
tipicamentc la ctapa de ascenso hasta la érbita de estacionamicnto y la inyeccién de
transferencia. Aunque ¢l vehiculo portador gencralmente constituido con mas de un cohete
o motor produzea su ultimo impulso ¢n direccién tangente a la orbita de estacionamiento,
después puede realizar otras operaciones como la rotacidn y la reorientacion del satélite

antes de desprenderse del mismo.

Una érbita de inyeccion cliptica tendra su perigeo cerca del node descendente debido a la
trayectoria de ascenso de un vehiculo de lanzamiento que despegue de un sitio en ol
Hemisferio Norte. Utitizando la vemana que hace mas corta §a trayectoria hasta ¢f plano

ecuatorial, ¢l recorrido del satélite en solo una fraccion de la 6rbita circular inicial puede ser
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suficiente para asegurar el perigeo quede sobre el ecuador. Esto coloca el apogeo en ¢l nodo
ascendente, propiciando el menor consumo de propulsantes en las maniobras de reduccion

de Ia inclinacion cuando esto es requerido por el disefio de la 6rbita.

La siguiente figura 4.2 ilustra un ejemplo la trayectoria tipica mencionada en la cual la
interseccion de su plano con el ecuatorial se muestra como una linea punteada vertical,
formando ambos planos 4ngulo que para Orbitas Geoestacionarias conviene que sea lo
menor posible. El punto A es el sitio de lanzamiento. La rotacion de la Tierra proporciona

al vehiculo portador energia cinética inicial

L V=TTI8KM/S D
\
|
. ¥ EC T AN =245KM/S
H = 200KM / |
A
T w"[ ‘-\
INTERSECCION CONEL 5 | S
PLANO ECUATORIAL .~ ™. SUPERFICIE DE LA

TIERRA,

Figura 4.2 traycctoria tipica.
El tramo AB representa cl ascenso del portador hasta la érbita circular de estacionamicento
por la rotacién de fuerzas continuas durante la mayor parte del mismo, cn el cual debe
utilizarse, ademas de la energia cinética y potencial para alcanzarly, la necesaria para
superar las fuerzas de arrastre o friccion de la atmosfera. Al terminar esta tramo ¢l vehiculo
de lanzamicnto deberd haber adquirido una velocidad de 7.784 km. / s i la altura de la
érbita inicial es de 200 km., quedando en cquilibrio las fuerzas de incrcia y de gravitacion,

por lo que se encontrara en la orbita de estacionamicnto.
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Aunque no se representa en la grafica , es comin que el punto B exceda un poco de la
altura de la drbita de estacionamiento para luego descender a esta ¢l portador. En el mismo
tramo el vehiculo de lanzamiento desecha los cohetes empleados en el y la cofia o funda
rigida aerodindmica que protege al satélite de la presion y vibracidn insoportables que le

causaria la atmédsfera sin ella.

El lanzador navega en el tramo BC de la Orbita de estacionamiento sin impulse adicional,

es decir, sin el apoyo del motor de la etapa final, pero después de haber desechado los de

las etapas anteriores.

Es notable que en algunos casos la trayectoria en la érbita mencionada, ya que su funcién
principal consiste en permitir que su punto de cruce con el plano ecuatorial se convierta en
¢l perigeo de la drbita de transferencia. Teéricamente en dicho punto de cruce sc aplica ¢l
impulso 2.455 km. / s que convierle una 6rbita ¢n la otra er ¢l caso de Satdlites

Geoestacionarios, sin que sea necesario que antes s¢ complete una circunvolucion.

No obstante, ¢l obrador o vehiculo recuperable STS realiza mas de un cruce del plano
ccuatorial antes de que se aplique ¢l impulso de conversion de drbitas, que en cse caso ¢s
proporcionado por un motor independiente de perigeo, el cual se enciende a continuacién
de que ¢l vehiculo lo hace girar para estabilizarlo y lo expulsa conjuntamente con cl

satélite, siendo finalmente desechado por este despuds de su extincidn.
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S$i una parte activa del vehiculo acompafia al satélite en el tramo CD , es decir, si no se trata
de un caso como el del parrafo anterior, imprimird rotacion reorientara al satélite antes de
separarse finalmente en el punto D. Generalmente después del lanzamiento el satélite
permanece durante varias circunvoluciones en la érbita de transferencia para verificacion

de sus caracteristicas antes de que esta sea circularizada y aquel colocadoe en posicion

definitiva.

4.4 SISTEMAS DE LANZAMIENTO.

Los sistermas de lanzamiento comprenden las complejas instalaciones de preparacion y
apoyo en el sitio de lanzamiento y los vehiculos portadores. Incluso la ubicacién geogrifica
del sitio de lanzamicnto tiene un significado til cn estos sistemas . La funcién de cada
operacién dec lanzamiento es colocar wno o mas satélites en Orbita, ya sea de

cstacionamiento, de transferencia, de almacenamiento o la final.

El costo dc los servicios de lanzamicnto ¢s alto, comparable al de los satélites que colocan
cn Orbita, y la mision de lanzamiento representa ¢l mas alto ricsgo de falla catastréfica de

un proyecto de comunicacion por via satélite.
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4.5 SITIOS DE LANZAMIENTO.

Actualmente existen ent todo el mundo poco mas de 20 sitios de lanzamiento de satélites,
aunque generalmente solo una fraccién de los permite el lanzamiento de determinados tipos
de satélites a determinadas Orbitas o esta disponible para participar en el de los disponibles.
Para misiones en Orbitas directas con muy poca inclinacion tiene una doble ventaja que el
sitio de lanzamiento este muy cerca del circulo ecuatorial, ya que se reduce el consumo de
ergoles requeridos para eliminar la inclinacidon y aumenta el impulso inicial sin costo

proporcionado por la rotacion de la tierra,

También el clima ¢s un factor favorable desfavorable para un sitio de lanzamicento ya que
el mal tiempo, especialmente por vicntos fucrtes, tormentas y rayos, represcnta un alto
ricsgo vy en ciertas estaciones del afio restringe severamente las oportunidades de
lanzamiento, Otro factor que limita Iz ubicacién o la posibilidad de operacién continua de
un sitio de lanzamicnto es Ja zona donde ticnen que caer las partes de las primeras ctapas
que son cxpulsadas por el vehiculo portador después de consumirse sus propulsantes sin
representar peligro para personas o biencs, por lo que gencralmente dicha zona se encuentra

cn el mar.
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4.6 PRINCIPIOS DE PROPULSION.

Los principios de propulsién en el espacio son aplicables tanto al vehiculo de lanzamiento
como al subsistema del satélite. No obstante en que la presién y la densidad atmosféricas
tiene una varjacion muy grande en la atmosfera baja en que operan los lanzadores, otra
diferencia importante entre los impulsores de un satélite y los vehiculos portadores de
satélites de comunicacién consiste en que la actualidad la dnica opcidn viable de estos es la

reaccion quimica.

El cuadro 4.1.1 siguiente muestra valores tipicos del impuiso especifico que se obtienen
de solo unos diversos compuestos quimicos empleados o probados en los vehiculos de
lanzamicnto actuales, cmpleando en los liquidos la sobrepresion en la ciamara de

combustion,

TIPO Y PROPULSANTES

Motor sélido de polimeros orgdnicos , polvo de aluminio y perclorato de amonio.

De dos erpoles liquidos:

Oxigene ¢ Hidrogeno liquidos ( LO2/1.H 2 )

N20s y MMH : Tetroxido de Nitrogeno, MMH : Monometilhidracina,

Tabla 4.1.1 valores tipicos del impulso especifico que se obtiene de algunos compuestos

quimicos.




El vehiculo de lanzamiento normalmente esta dividido en etapas para lograr una mayor
eficiencia reduciendo su masa en cada una al desechar los tanques y demas partes de la

anterior después de agotar su impulso v antes del encendido de Ia siguiente.

Existen modos analiticos para optimar la carga, aunque también puede lograrse por un
procedimiento de caleulo de prueba y error. Empero, los métodos analiticos para obtener
una distribucion optima de ios incrementos de velocidad hasta llegar a la 6rbita inicial no
necesariamente proporcionan un resultado optimo para un lanzador desechable que ademds

de llegar a la de estacionamiento produce el impulso para convertirla en una transferencia

En este caso combinado para los satélites de Orbita Geoestacionaria puede ser conveniente ,
que aprovechando su capacidad de encendidos muiltiples la ultima etapa contribuya tanto
en parte del ascenso hasta la Orbita de estacionamiento como a la totalidad del impulso
final, con ¢l fin de permitir un ajuste mas cxacto de los incrementos de velocidad y de
aprovechar éptimamente la reserva de ergoles. Con cste fin la etapa anterior debe disefiarse

para un incremento de velocidad menor que el que en otra forma le corresponderia.

Ademds de la combinacion de motores cn un vehiculo lanzador formando ctapas para
lograr Ia maxima cficiencia, cuando menos en la primera etapa cs muy frecuente que un
solo no tenga la capacidad de empuje requerida. Los vehiculos de lanzamiento de gran
capacidad sicmpre logran un alto empuije en su primera ctapa gracias 2 la combinacién de
miltiples motores que funcionan simultincamente cn cila, colocados alrededor del cje

principat del portador.
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No es extrafio ver que una primera etapa con cohetes exteriores de refuerzo combine hasta
8 motores, de los cuales algunos son a base de solidos y otro a base de liquidos. También
pueden combinarse o emplearse en alguna etapa motores hibridos a base de solidos y
liquidos, los cuales aunque teniendo aparentemente ventajas de seguridad, menos
detrimento ambiental ¥ otras, aun no se han comercializado y en su mayoria estan en

desarrollo.

4.7 SISTEMA DE PROPULSION PARA SATELITES EN ORBITA GEOESTACIONARIA.

Se han utilizado vehiculos de lanzamiento que pueden colocar un satélite casi en la orbita
circular Geoestacionaria. Sin embargo, normalmente es mas econdémico que lo coloquen en
una érbita convencionalmente llamada de transferencia. con perigeo de unos 200km y
apogco correspondiente a la altitud Geoestacionaria, con un éngulo de inclinacién préximo
2 la latitud de lanzamiento, de modo que el saélite, utilizando un medio de propulsién
propio modifique dicha 6rbita hasta ubicarse cn una posicién precisa cn la Geoestacionaria.

Figura 4.3

En ¢ste caso ¢l subsistema de propulsion del satélite se constituye con un impulsor o motor
dc apogeo para el propésito indicado, con impulsorcs de mucho menor fucrza destinados
tanto al control de la posicion orbital como para coadyuvar cn ¢l controlb de actitud, y con

los demas clementos para que los impulsores puedan operar,
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Se han utilizado comunmente dos tipos de motor de apogeo alternativos: de propulsante
solido y de propulsantes liquidos. En el primer caso dicho motor opera como una unidad
independiente, ya que los impulsores de menor potencia emplean un propulsante o ergol
liquido. En el segundo caso usualmente tanto en el motor de apogeo como los impulsores
menores emplean los mismos dos propulsantes o ergoles liquidos, un combustible y un
oxidante, contenidos en tanques de almacenamiento diferentes, quedando integrados con la
red de filtros, conductos y valvulas que los alimentan o alternativamente se puede contar
con impulsores de baja potencia que operan en principios eléctricos. Cualquiera de los dos
tipos de motor de apogeo requiere mayor capacidad de impulso total si el sitio de
lanzamiento se encuentra mas alejado del ecuador cuando la érbita final prevista es la

Geoestacionaria.
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Figura 4.3 Lanzamicnto en transbordador,
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Los motores de apogeo de combustible solido conocidos como AKM( Motor apogeo)

Solo pueden ser encendidos solo una vez por medio de un dispositive pirotécnico,
produciendo un fuerte impulso de poca duracién para circularizar la drbita. Se debe lograr
un aumento aproximado de velocidad de la nave en el apogeo de 1500 o de 1850 m /s
dependiendo del sitic de lanzamiento, considerando dos de los mas utilizados { Kourou y
Cabo Cafiaveral), independientemente de cual sea la masa del satélite. Aunque estos
motores son sencillos y eficientes, tienen el inconveniente de que cualquier desviacion de
su impulso en direccion o magnitud causa un error de la orbita que debe corregirse después

por medio de los impulsores de baja potencia.

El motor de apogeo de Biergo queda integrado al sistema completo de propulsion,
incluyendo el subsistema de control de reaccion que esta constituido por la parte que
contiene los impulsores de baja potencia. En esta forma, dicho motor representa un
impulsor mas, pero con una potencia mucho mayvor. Tienen la ventaja de que pueden pasar
de la Orbita dc Transferencia a la Geoestacionaria en varios pasos de encendido con
impulsos e valor controlado, verificindola después de cada uno, con lo cual se pucde llegar

a la deseada con mayor precision sin desperdicio de los propulsante.

El aumento de velocidad requerido es ¢l mismo que empleando el motor AKM a base de
sélidos, pero se aplica solo a las maniobras cn 6rbita por su poco impulse. Sc ha
experimentado con otros métodos como la expulsion de gas frios, con poco ¢xito. El
Hidrogeno y ¢l oxigeno son muy atractivos porque s¢ combinan generando mucha energia
y produciendo agua, pero deben mantencrse liquidos a muy baja temperatura per lo que son

convenientes otras aplicaciones en las que se consumen totalmente ¢n unos minutos.
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Uno de los producios quimicos mas usados ha sido el Ergol hiracina anhidrica que puede
almacenarse a temperatura ambiente aunque tiene el inconveniente de ser téxica. La
hidracina es un liquide incoloro corrosive con densidad similar a la del agua que se
descompone por calor o al entras en contacto con un lecho de catalizador. Los sistemas de
dos liquidos, un combustible y un oxidante que entran en combustion al contacto, permiten
obtener una mayor eficiencia que con la micropropulsion monoergolica mencionada.

También es ventajoso que pueden emplearse para el motor de apogeo.

Para comprender mejor la propulsién de un cuerpo en el espacio debemos observar que se
basa en la expulsién de una parte de su propia masa sin utilizar sustancia del exterior,
originando momentos o impulsos iguales y opuestos tanto a la friccién como al mismo

cuerpo.

MdV = -ve dm

Donde m es Ja masa instantinca del cuerpo, dv cs ¢l incremento diferencial de su velocidad,

ve ¢s la velocidad de la masa expulsada y dm la diferencia de la masa expulsada. figura 4.3
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Figura 4.3 Principio de la propulsion de un satélite.
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Para lograr el maximo impulso posible con el minimo consumo de masa se procura utilizar

procesos y sustancias propulsantes que proporcionen el méximo valor de ve, que es

caracteristico para cada una. De cualquier medo, para ubicar un cuerpo en una direccioén v

a upa distancia determinadas de Ja Tierra con un vector de velocidad especifico, a fin de

que se convierta en un satélite artificial de la misma o para que se proyecte hacia el espacio

sideral es necesario lanzarlo con un impulso acumulado de valor preciso en magnitud y

direccién.

Al terminar el impulso que e haya aplicado el vehiculo de lanzamiento, transfiriéndole una

determinada cantidad de energia por unidad de masa, las caracteristicas esenciales de la

4rbita de un satélite dependen totalmente de la magnitud y direccion que en ese momento

tengan sus vectores de velocidad y posicién con referenciz la centro de la tierra. Figura 4.4
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Figura 4.4 Dircecidn vy magnitud de los vectores de velocidad y posicién en una drbita

Eliptica,
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4.8 CARACTERISTICAS DE UN VUELQ.

La trayectoria precisa de un ascenso de un vehiculo de lanzamiento se disefia para
optimizar el peso total del mismo y el consumo de propulsantes ,y se confrola durante el
vuelo por medio de la magnitud y la direccién de la fuerza de empuje. De hecho la
trayectoria optima resuita del disefio optimo del propio vehiculo de lanzamiento, debiendo
lograrse el ajuste apropiadamente. El problema es mas complejo de lo que podria
aparentarse, debido a que ia eficiencia en el consumo de propulsantes depende de otros

factores ademas de los representados explicitamente

El despegue vertical del vehiculo portador es necesario para superar en el menor tiempo
posible y con la menor fuerza de empuje las capas mas densas de la atmésfera en la etapa
de menor velocidad, evitando altas perdidas por friccién que son funcién de la densidad

atmosférica, por lo que no s conveniente una aceleracién de despegue demasiado alta.

No obstante ,las perdidas de gravedad son mayores mientras mayores sca el dngulo de
vuelo v ¢l tiempo empleado en llegar a la drbita de estacionamicnto en que ¢l vehiculo debe

quedar en posicidn horizomal,

El caleulo de capacidad de incrementos de velocidad del lanzador necesaria hasta la 6rbita
inicial depende en parte de las perdidas por arrastre y gravedad, las cuales tomadas
corjuntamente varian con la relacion de la fuerza total de empuje de la primera ctapa a su

proceso de despeguc.
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4.9 OTRAS CARACTERISTICAS Y REQUISITOS DE LOS SISTEMAS DE

LANZAMIENTO

La preparacién del satélite en el sitio de lanzamiento por parte de su fabricante incluye
operaciones de proteccién , limpieza, armado de partes mecédnicas, instalacion de
dispositivos pirotécnicos, descontaminacion, acoplamiento al vehiculo, alimentacién de las

baterias, realizacién de pruebas funcionales, carga de sus propulsantes y otras acciones.

Para todo lo mencionado, es necesario contar con locales e instalaciones adecuados en el
mismo sitio y con el apoyo del proveedor de los servicios de lanzamiento. Dicho proveedor
suministra ¢ instala la cofia que protege a 1a carga util del vehiculo durante parte del
ascenso, acopladores y soportes normalizados o especiales para fijarla, asi como
proporciona interfaces, cablcado almacenamiento de propulsantes del satélite, transporte

interno y otros clementos.

A su vez, los satélites por ser lanzados deben satisfacer los requisitos para su acomodo ¥
acoplamiento de ¢l vehiculo, como son Jos refacionados con las dimensiones cn ¢l espacio
de carga disponible y con las interfaces mecdnicas y eléctricas. Durante el encendido v ¢l
ascenso los vehiculos de lanzamicnto someten a los satélites que transportan a condiciones
ambicntales desfavorables que deben ser soportadas por estos, siendo las principales:
vibracién, ruido, impactos, y diferencias de presion. que son consideradas desde la fase de

disefio de cada satélite,
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-4.9.1 Cofia Y Adaptador.

Generalmente la cofia o cubierta protectora de los satélites para la fase del ascenso con
mayores fuerzas aerodindmicas puede este elemento queda ubicado en el extremo superior
y tiene una dimensién mayor en direccion del eje de simetria, con forma parcialmente
cilindrica, cansando que su dizmetro limite en mayor medida dos de las dimensiones de los

satélites que puede alojar.

Actualmente la mayoria de los satélites de comunicacidén tienen una configuracion de
lanzamiento que hace que todas sus dimensiones sean similares, por lo que la méxima
capacidad de las cofias favorece los lanzamientos de cuando menos dos satélites de un
tamafio compatible con el didmetro de Ja cofia. Obviamente, los accesos de la cofia hacia el
exterior solo operan en ¢l sitio de lanzamiento, ya que durante el vuelo quedan clausurados.
Dicha cubierta puede contar con lo que se denomina ventana de radiofrecucncia, cs decir,
una parte de su superficie que permita antes del lanzamicnto la comunicacién cntre el

satélite y cquipos externos operados por personal de su fabricante.

La scparacién de cada satélile de su acoplador también sc produce por medio de
mecanismos actuados por dispositivos pirotécnicos, debido a su alia fiabilidad, simplicidad
y bajo precio, por lo que estos constituyen una fuente de impactos a la carga til del

vehiculo.



Durante el vuelo las separaciones de Jos satélites se realizan en secuencia con un intervalo

programado entre ellas.

ACCESO A LAS VENTANA DE RF
INTERFACES MACAN ARE
Y ELECTRICAS .

ESPACIO ACONDICIONADO

UTILIZABLE J—
DIAMETRO DE LA
{___4'_:
OTROS PANELES DE

ACCESO \ ADAPTADOR

Figura 4.5 Cofia y adaptador de vehiculo de lanzamiento.

En este tipo de estructuras el vehiculo manejado STS la cofia esta sustituida por las puertas

del compartimento de carga que se abren en la érbita de estacionamiento v en su lugar se

cierra una cubicrta reflectora solar que protege témmicamente a la carga. Figura 4.5

La siguiente figura 4.6 mucstra la aceleracion axial que puede producir un tipico lanzador

de satélites Geocestacionarios comerciales duranie el intervalo de lanzamiento.
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Figura 4.6 Accleraciones de un lanzador tipico.
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La combinacion de la estructura del satélite y el adaptador debe tener la suficiente rigidez
para evitar efectos de resonancia destructivos, por lo que su frecuencia fundamental axjal
debe ser igual o exceder un valor que segin ¢l tipo de vehiculo esta en la pama de 15 a 35
Hz y la lateral en 10 a 15 Hz. No obstante, dichas frecuencias no deben tampoco ser muy
altas, porque indicarian una rigidez excesiva que puede producir esfuerzos altos al estar la

carga expuesta a la Vibracion,
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V.- COLOCACION

Orbita Geoestacionaria.

El lanzamiento de un satélite por medio de un vehiculo portador, muchas veces se hace
pasando inicialmente por una ¢rbita que no es la definitiva. Debido a cllo es necesario

transferir la nave de una a otra, o de unas a otras orbitas.

El proceso de transferencia usuaimente se basa en pulsos de energfa aplicados en intervalos
de tiempo cortos comparados con el periodo de la 6rbita, por lo que se acostumbra

representar ¢ada uno como un cambio de velocidad en un punto especifico de la trayectoria

previa

Una situacién tipica consiste cn quc un satélitc con destino final a una Orbita
Geocstacionaria después de su lanzamiento sc encuentre cn una Orbita conocida como de
cstacionamiento que no s¢ intercepte con la descada. La figura 5.1 siguicente ilustra lag
maniobras necesarias para cste propdsito , el cambio total de velocidad requerido para pasar
de la 6rbita inicial a la final esta repartido en dos impulsos desiguales que se aplican en la
misma direceién de movimiento, Una consceuencia de los impulsos de velocidad consiste

¢n que al aumentar la velocidad en un punto diametralmente opuesto al de aplicacion.



&V

ORBITA INICIAL

—
ORBITA

FINAL

DE
TRANSFERENCIA

Figura 5.1 Transferencia hohmann.

Si el impulso se aplica a una 6rbita circular como ocurre en el punto 3, la orbita se vuelve
eliptica ( satélites Geoestacionarios},con perigeo en el punto 1 y apogeo en el 2. Una vez
que el satélite se encuentra en €l punto | Orbita de transferencia el segunde impulso se

puede posponer hasta que se verifiquen con ciudad los resultados del primero.

Debe notarse la peculiaridad de que aunque cn el punto 1 por ¢! primer impuiso aumenta la
velocidad respecto de la de la orbita inicial, al llegar ¢l satélite al punto 2 la velocidad cs
menor que la original ¢n ¢l punto 1, por haberse convertido la érbita cn eliptica con
dimensiones mayores. Después del impulso en el punto 2 de la 6rbita se convierte
nucvamente en circular, al aumentar en magnitud el vector de su posicién en un punto

OpuCsto.



Con una transferencia de dos pasos se corre el riesgo de que exista algiin error menor en la
fuerza o direccién de los impuisos, teniendo que hacer correcciones que reduzcan su
eficiencia y aumenten la duracién de las maniobras. Una forma de evitar dicho riesgo
consiste en que se disefien tres 0 mas maniobras, siendo mayores las dos primeras, dejando

que la ultima sea un ajuste pequefio que perfeccione la rbita final.

En ef paso de la érbita inicial a la final pueden participar ademas del vehiculo portador el
propio satélite. El primero debe impulsar el aseenso cuando menos desde la superficie de la
tierra hasta la 6rbita de estacionamiento, donde se utiliza otro impulsor externo, aunque esta

alternativa puede no ser la mas conveniente.

Otros portadores colocan un satélite Geoestacionario en su dibita de transferencia y
exccpeionalmente hasta la 6rbita final. El vehiculo portador o un motor adicional inyecta al
satélite en una érbita eliptica con el apogeo a la altura de la circular final cuando csta
previsto que cl propio satélitc realice Ja segunda fase de transferencia, En muchos casos el
satélitc cuenta con propulsantes liquidos que utiliza tanto cn ¢l mal llamado motor de
apogeo a fin de licvarlo a su érbita final, como cn los impulsorcs de baja potencia para cl
control dec actitud t de la 6rbita, quc fluyen desde tanques comunes para todas las

operaciones.

Debido a lo anterior, el motor de apogeo del satélite sc pucde activar y desactivar para
hacer la transferencia a la Orbita final en mas de un paso, lograndose un proceso mas
flexible y preciso que utilizando uno de combustible sdlido que solo puede producir un

impulso.
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Si la altura del spogeo después de la separacion del satélite del vehiculo portador no
alcanza la correspondiente la Geoestacionaria, ademas de circularizar la orbita con uno o
mas impulsos en el apogeo serdn necesarios uno o mas impulsos en el perigeo para
awmentar la magnitud del vector de posicion de apogeo. La siguiente figura 5.2 muestra el
efecto de diversos encendidos del motor de apogeo en el perigeo seguido de otrosen el

apogeo, siende los Gtimos equivalentes al impulso final de circularizacion de uma

transferencia de orbita.

2 ENCENDIDOS
EN EL PERIGEC

3 ENCENDIDOS EN EL
APOGEQ

— ———

L.

- P —

Tt ____,_,_,___’---“'"""""
T e e R e oA

Figara 5.2 Ampliacién de Apogeo y circularizacion de una érbita de Transferencia.

Las opcraciones posteriores a la circularizacion incluyen la ubicacién del satélite en la
longitud asignada atraves de la Orbita de deriva y ¢l perfeccionamiento de todos los
pardmetros. Antes de que el saiélite sc ponga en operacidn debe realizarse otras operaciones

maltiples de gran importancia, que en ¢l caso de un satélite de estabilizacion triaxial.
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El ajuste final de la érbita normalmente se realiza por medio de los impulsores de baja
potencia del satélite. En un satélite Geoestacionario esto incluye corregir cualquier
inclinacion y la circularidad. Este ajuste es arriesgado, debido a la gran cantidad de satélites
en la orbita y requiere mucho cuidado para evitar accidentes. La otra operacién Orbitai

indispensable de un satélite de comunicaciones ocurre al final de su vida ttil cuando es

necesario colocarlo en una drbita de retiro o desecho.

Otro punto a mencionar después de la Colocacion en Orbita es el del Mantenimiento de la

Orbitas

Después de completar la transferencia de los satélites a sus posiciones finales es necesario
conservar en alguna medida los valores de los pardmetros de sus érbitas. El caso en que se
requieren mayores precauciones y precision con respecto al control de Orbita es en la

Geoestacionaria, ya que la mayoria de las cstaciones terrenas que operan con los satélites

en ella tienen orientacién fija.

Debido a que los satélites Geoestacionarios ticnen una érbita esencialmente ccuatorial y
circular, son casi irrclevantes las perturbaciones del nodo ascendente y del perigeo. A causa
de su altura, puede también despreciarse el amastre o friccion atmosférica. Por tanto las
perturbaciones mas significativas son la inclinacién de la 6rbita por efecto del sol y la Luna,

y la Atracci6n.
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En general las perturbaciones mas importantes de vigilar y las correspondientes
correcciones mas frecuente de realizar en la Orbita Geoestacionaria son las de longitud, ya
que producen las mayores desviaciones angulares aunque consuman mucho menos
propulsantes que las de inclinacién, En cambio, las correcciones mas ficiles de realizar son
las de excentricidad, que pueden combinarse con las de longitud requiriendo muy poco

consumo adicional de propulsantes.

Otro punto importante dentro de la Colocacién de Satélites Geoestacionarios es el del

Mantenimiento en Orbita.

Despues de la colocacion de un satélite en su posicion y del despliegue de paneles solares ¥

antenas normalmente se realizan pruebas en érbita.

Todas las pruebas iniciales en Orbita son de funcionalidad y de verificacién de los

paramctros del satélite. Estas prucbas por lo comin sc realizan entre ¢l prestador de

servicios y ¢l operador en las instalacioncs de control de los satélites.
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SUBSISTEMA

General

Orientacion

Energia

Térmico

Telemetria, Telemando y Distancia.

Carga Util

Algunos de los resuliados mostrados cn esta
tabla 5.1.1 sirven para las predicciones de

prucbas programadas, quc sc¢  realizan

posteriormente ¢n pocas ocasionces durante la

vida otif del satélite.

PRUEBA
Funcional :conmutacion de haces,
conmutacién de componentes de reserva
Perdida de apuntalamiento de 1a tierra,
calibracién de impulsores, modos, descarga
de momentos, operacién del momento
magnetico, calibracion de la inclinacion de
paneles solares.
Potencia de los paneles solares, potencia
consumida por diversos componentes,
rotacién de paneles solares de orientacién.
Operacién de calefactores, temperaturas con
distintas cargas en los amplificadores de
potencia.
Pirc y frecuencia del radiofaro, umbral de
comando.
Diagramas de direccionalidad de antena,
polarizacién, ganancia de transferencia,

respuesta en frecuencia.

Tabla 5.1.1

clasificacién de algunos

subsistemas
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VI.- CARACTERISTICAS GENERALES DE LOS SATELITES

GEOESTACIONARIOS.

6.1 DESCRIPCION BASICA.

De todos es conocido que para ciertas aplicaciones de los satélites, y en particular, la de la
television Directa, es necesario que la posicién del satélite permanezea esencialmente fija
respecto a un sistema de referencia ligado a la tierra. Ello se consigue seleccionando una
4rbita en el plano ecuatorial, circular y directa ¥ cuyo periodo coincida con el de rotacién
de la Tierra (geosincrona) .Este ultimo requisito hace que el radio de la érbita sea 6,61
veces ¢l radio terrestre o lo que es lo mismo, que Ja altura del satélite sobre ¢] Ecuador sea
de 35.786 km. Elle significa que su altura es mucho mayor que la de los demds satélites de
érbita terrestre no Geoestacionaria, requiriéndose por tanto una gran cantidad de cnergia
para situarlos cn 6rbita.

La colocacién de un satélite en Orbita Geocestacionaria normalmente s realiza por medio
de vehiculos de lanzamicnto de varias etapas.

La estrategia depende fundamentalmente de las caracteristicas de dicho vehiculo, La mas
comiin ¢s situar ¢l satélite en una Orbila intermedia inclinada y altamente eliplica Namada

Orbita de Transferencia.



La inclinacién de dicha orbita viene determinada por la latitud del campo de lanzamiento, y
la elipticidad debe ser Ia apropiada para que la altura de su apogeo coincida con el radio de
la 6rbita Geoestacionaria vy este situado cerca del plano del ecuador terrestre. La altura del
perigeo debe ser la minima posible, con tal que no existan perturbaciones excesivas debidas

ala resistencia aerodindmica.

Una excepcién de dicha estrategia es cuando se utiliza la lanzadera especial Colombia de
los EE.UU. Como se sabe, la caracteristica principal de este vehiculo, radica en que es
tripulado, recuperable y capaz de situar grandes cargas Gtiles en drbitas terrestres de baja
altura. El satélite por su parte, esta dotado de una etapa propulsora especial que lo sitda en
esta 6rbita. En un momento determinado, dicha etapa se activa posteriormente y sitda al

satélite en una orbita de transferencia similar a 1a descrita anteriormente.

Una vez el satélite esta en drbita de transferencia y después de transcurridas varias orbitas |
a lo largo de las cuales se realizan una seric de operaciones que mas adelante s¢ deseribirdn,
Se encicnde ¢l Motor de Apogeo incorperado en ¢l propio satélite en ¢l momento en que
esta situado en ¢l apogeo de la 6rbita de transferencia. Con ello s¢ consigue pasarlo a una
orbita casi Geosincrona y posteriormenic con una scric de maniobras que duran varios dias,
s¢ le sitta en Orbita Geoestacionaria, a la longitud terrestre descada y con la oricntacién cn
el cspacio adccuada para quc las antcmas del modulo de comunicaciones cstan

convenicntemente apuntadas.
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Todas las operaciones y condicionantes asociados a la fase de lanzamiento, a la fase de su
posicionamiento y al mantenimiento del satélite en dicha posicion durante la vida
operacional de el mismo, trae consigo que este deba disponer de una serie de subsistemas
de apoyo, integrados en un modulo, que denominamos modulo de servicio: asimismo dicho
modulo también proporciona una serie de funciones al modulo de comunicaciones . Todos
los satélites de comunicaciones constan de un modulo de servicio que es conceptualmente
similar, aunque con caracteristicas peculiares en funcién de la mision y de las

caracteristicas propias del modulo,

6.2 Andlisis de la mision.

Andlisis detallado de cada una de las fases, junto con Ja planificacién de las actividades del

satélite, es lo que constituye ¢l anélisis de la misién.

» Ascgura a la compatibilidad ¢ intcgridad de la misién como un conjunio..

» Desarrollar la cronologia de sucesos para la mision en su totalidad.

Definir aspectos que conducen a loma de decisiones en el propio satélite.

o Definir 1a cantidad minima de combustible a fin de poder realizar la misidn con una

probabilidad especificada de ¢xito.

¢ Determinar y definir en detalle los requisitos relativos al control del satélite desde tierra,
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Los acontecimientos mas importantes en el Anilisis de la Misidn son el lanzamiento,
orbitas de transferencia, orbita de deriva y por ultimo, conservacion de la posicién orbital y

asiento durante su vida Gtil.

6.3 Lanzamiento.

Durante esta etapa de lanzamiento y rbita de transferencia, la orientacion y la posicion del
satélite en relacion con la suposiciones del Sol y la Tierra, teniendo en cuenta las

limitaciones de los subsistemas del satélite y en especial el de 1a potencia y el térmico.

Un caso muy comin o algo repetitivo ¢ que si ¢l satélite en la fase de transferencia esta
estabilizado giroscopicamente , el subsisterna de control 1érmico impondra limites en
cuanto a Ja dircecion del Sol con respecto al cje de rotacion del satélite, a fin de evitar una
iluminacion ¢n forma continua cn ciertas partes del satélite, por otra parte, se debe asegurar
una fuerte iluminacién en los paneles solares, en su posicién de plegados, por lo que los
eclipses no deben iener una duracion excesiva. Estos y otros condicionamicntos hacen que
¢l momento de lanzamiento debza estar limitado a unos delerminados dias de intervalos de

ticmpo llamado cn ¢l argot espacial Ventana de lanzamiento.
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6.4 Orbita de Transferencia.

Una vez producido el lanzamiento, se sitiia el satélite en una 6rbita de aparcamiento
circular y de baja altitud y posteriormente, mediante la activacién de la 3* etapa del
vehiculo lanzador, caso de tratarse de cohetes convencionales o por medio de un motor de
perigeo casc de utilizarse la lanzadera espacial, se le sitGa en la 6rbita de transferencia antes
indicada. Esta orbita es un estado intermedio en upa maniobra de transferencia tipo
Hohman entre la rbita circular, cercana a la tierra, y a la érbita geosincrona, de tal forma
que la latitud de sus apsides coincidan aproximadamente con el valor de los radios de las

Orbitas de aparcamiento y geosincrona.

La optimizacién de la orbita de transferencia es importante, ya que ello se traduce en un
ahorro de combustible, a fin de efectuar una serie de maniobras, para el control de la
oricntacidon del satélite y para realizar la calibracién de los Scnsores de asiento, s¢ precisan

variag orbitas de transferencia, Lo mas importante ¢s que ¢l satélite, en una de sus pasadas
por ¢l apogeo, debe cstar convenientemente oricntado para que s¢ pueda cfectuar el
encendido de su motor de apogeo con el fin de situarlo en su érbita geosinerona v que
ademds la longitud correspondicnte a dicha pasada sea cercana a la longitud deseada. Ello
sc suele conseguir en la 4" orbita utilizando la 6" como rescrva. No obstante, el tiempo de
cstancia cn drbita de transferencia debe ser minimizado ya que se atraviesan los anillos de

radiacién de Van Allen con la consiguiente degradacion de los pancles.
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Si bien algunas de las maniobras se realizan en forma automatica por la propia electronica
del satélite, en general, estas se efectian mediante ordenes enviadas desde las estaciones
deben conocer perfectamente la orientacion del satélite en el espacio ¥ calcular en todo

momento su posicion orbital.

El encerdido del motor de apogeo es sin duda el suceso mas importante de la Orbita de
transferencia y la estrategia de encendido debe ser cuidadosamente estudiada, ya que de ella
depende el éxito de la misidén v la cantidad de combustible necesario para las siguientes

fases de adquisicion y conservacién del la posicion orbital (estacion).

6.5 Orbita de Deriva.

Esta 6rbita geosincrona se denomina érbita de deriva, debido a la deriva que exisie en
longitud con respecto a la de la posicién correcta geocestacionaria del satélite. Los tres

sucesos mas importantes durante esta fase son:

*  Adquisicién del asiento del satélite.
e Adquisicién de su posicién orbital (adquisicién de la cstacién)

¢ Inicializacion

l.a adquisicion del asiento consiste en realizar Jas maniobras ncccsarias para pasar del
modo de cstabilizacién  giroscopica del modo de  estabilizacion clegido en su

funcionamiento normal,
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La generacion anterior de satélites de comunicaciones, utilizaba también en su
funcionamiento normal estabilizacién giroscopica, pero al necesitarse mayor capacidad de
potencia eléctrica y utilizarse por tanto paneles solares desplegables planos, los actuales

utilizan estabilizacion segin tres ejes.

Una vez que el satélite ha alcanzado su asiento, se inician ias maniobras de adguisicion de

la estacién cuyos objetivos son los siguientes:

¢ Alcanzar la inclinacion orbital requerida.

¢ Conseguir una velocidad adecuada, de variacion de posicién de longitud.

¢ Alcanzar la Orbita Geoestacionaria una vez que el satélite se halle en su longitud
correcta,

Las maniobras se realizan utilizando los pequefios motores de hidracina de bajo empuje vy

suclen concluir en aproximadamente tres semanas.

En esta fase es importante calcular la cantidad de combustible que ¢s necesario almacenar

para conseguir la adquisicién de la estacién con una probabilidad del 99%. Para ello se

utilizan modclos cstadisticos y téenicas de simulacion.
La fase siguicnte ¢s la de inicializacion de la estacién cuyo, objetivo cs alcanzar ¢l conjunto

de parametros orbitales, coherente con la estrategia que se va a seguir, para la siguiente fase

de conscrvacion de ia estacion duranie a vida til del satélite.
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6.6 Conservacion de la Estacion.

Es la fase de la vida operacional, del satélite en que este debe conservar, a lo largo de la
misma, la referencia respecto a tierra. Los satélites en &rbita Geoestacionaria tienden a
cambiar la posicién con respecto a un observador fijo en tierra debido a la accién de un
numero de perturbaciones, entendiéndose como tales, a las fuerzas que no provienen del
campo gravitatorio terrestre, suponiendo que la tierra fuese perfectamente homogénea y
esférica, asi pues para conservar la longitud y latitud del satélite dentro de unos limites es
pecesario realizar una serie de maniobras de forma periddica durante la vida operacional

del satélite empleando para ello los motores de hidracina.

Después de la colocacién de un satélite Geocestacionario cn su posicidn orbital y del
desplicgue de paneles solares y antenas se rcalizan prucbas cn drbita con una duracién de

varias scmanas. Tabla 6.1.1
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SUBSISTEMA

PRUEBA

General

Funcional : Conmutacién de haces,

conmutacion de componentes de reserva.

Orientacién

Perdida de apuntamiento de Tierma
calibracién de impulsores, modos, descarga
de momentos, operacién del momento
magnético, calibracién de la inclinacién de

paneles solares.

Energia

Potencia de los paneles solares, potencia
consumida por diversos componentes,

rotacién de pancles solares para orientacion.

Térmico

Opcracién de calefactores, temperaturas con
distintas cargas cn los amplificadores de

potencia.

Telemetria, Telemando y Distancia.

PIRE vy Frecuencia del radiofaro, umbral de

comando.

Carga Uil

Diagramas de dircecionalidad de  antena
polarizacién  cruzada de cada haz

aislamiento  entre  haces de  rehuso  de
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frecuencia: PIRE, densidad de flujo de
potencia a saturacidn, ganancia de
transferencia y G/T para cada haz y cada
canal : respuesta en frecuencia dentro y fuera
de cada banda para cada haz y cada canal ;

retardo de grupo.

TABLA 6.1.1 Pruebas de un satélite en Orbita Geoestacionaria.

Todas las prucbas iniciales en Orbita son de funcionalidad y de verificacién de los
parametros del Satélite. Estas prucbas por 1o comin se realizan combinadamente entre el
integrador y ¢} operador del sistema en las instalaciones de control.

Las derivas en longitud son debidas fundamentalmente, al efecto perturbador por la no
csferidad y homogencidad de la tierra y tambiéa por Ja presién de la radiacion solar sobre
las grandes superficies de los paneles solares. Las derivas de latitud son debidas a los

efectos gravitatorios del Sol y de la Luna.
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6.7 MODULO DE SERVICIO.

El modulo de servicio debe ser conceptualmente disefiado para satisfacer tanto los
requisitos de apoyo a la misioén, como los de servicio requeridos de apoyo a la misidén como

los de servicio requeridos por el modulo de comunicaciones:

Como se menciono en la Introduccion, un satéli_te de Comunicacién convencionalmente se
divide en dos partes fundamentales: La carga atil o de comunicacion formada por los
equipos y demas elementos destinados al procesamiento de las sefiales de las redes de los
usuarios y La Plataforma, que constituye tanto e soporte mecénico como un apoyo

adicional de funciones imprescindibles a la primera.

6.7.1 CARGA DE COMUNICACION O LA CARGA UTIL

Las antenas rceeptoras de las scfiales de los usuarios, los trénspondcdorcs, las antcnas
{ransmisoras y las conexiones ¢nire estos clementos forman la parte esencial de la carga de
comunicaci6n, la cual pucde operar cn una o mas bandas de frecuencias, contando en este
ultimo caso con clementos especializados para cada una. En la actualidad este tipo de
Satédlitcs comerciales dividen las sefiales recibidas y transmitidas cn cada banda c¢n
fracciones que se conducen por distintos transpondedores, en parte debido a que los

amplificadores de potencia no pueden tener Ia capacidad suficiente.



La figura 6.1 muestra un diagrama por bloques de un repetidor de un satélite Comercial.

\ _&/)/4\“3: i_g—A
A
—_ RECEPIORDE DEMULTPLEXOR ‘ﬁ%—‘ -
BANDA ANCHA 1| pemurpLexoR
A
A 1 ATENUADOR DE PASCS, B AMPLIRCADOR DEM POENCIA.

Figura 6.1 Diagrama por bloques simplificado de una carga de comunicaciones.

El receptor usualmente tiene una anchura de banda de 500 Mhz o un poco mayor tanio en
banda C como en banda Xu en los satélites comercizles, pero puede tener desde menos de
1Mhz en las bandas para servicio mévil. El receptor esta constituide por un amplificador de
Bajo ruido y un convertidor de frecuencias. El amplificador de bajo ruido amplifica las muy

débiles sefiales recibidas y alimenta al convertidor.

El convertidor traslada la frecuencia de recepeion a la de transmisién que generalmente es
mas baja, excepto cn uno de los sentidos cuando hay en el satélite conversién de una banda
a otra, debide a que muchos amplificadores en Ja ctapa de alta potencia pueden producir en
¢sa forma una potencia un poco mayor. Cuande sc reutilizan frecuencias cn un satélite por

medio de distintas polarizaciones.

El proceso de canalizacion ¢n el demultiplexor separa las seflales por medio de filtros a la
anchura de cada transponcedor si existe mas de uno, continuando con atcnuadores variables
para ajustar individualmente fa ganancia total de cada transpondedor, los amplificadores de

potencia, ¢l multiplexor de salida para recombinar,



Las sefales y la antena transmisora, que en muchos casos es la misma empleada para
recepeidn, por lo cual deben tomarse las precauciones para evitar las intermodulaciones a

las de entrada.

Obviamente, la subdivision en varios canales tiene el inconveniente de aumentar €l numero
total de componentes, el peso y el costo del satélite por lo que debe limitarse a lo necesario

Haciendo un analisis para obtener un equilibrio razonable entre ventajas y desventajas

6.7.2. RECEPTOR DE BANDA ANCHA..

Esta unidad debe tener una temperatura de ruido suficientemente baja para participar solo
en menor proporcidn en la total del sistema, aunque su posible gama de valores tiene un
menos efecto a frecuencias inferiores a 11 Ghz, ya que en los satélites predomina Ia
temperatura de ruido de Ja Antena por estar orientada hacia la tierra. La figura 6.2 muestra

un diagrama por blogues del receptor de banda ancha.

+34p8 1 +30DB D

: )
A : Preamplificador \\: C : Oscllodor y multiplicadores
b : Mezclador d : amplificador.

Figura 6.2 diagrama de bloques simplificado de un receptor de banda ancha,
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El requisito mas importante del preamplificador es su bajo factor de ruido, €l convertidor de
frecuencias que puede estar formado por un oscilador, un muitiplicador de frecuencias, un
bucle de enganche de fase y un mezclador es el elemento del receptor que introduce
mayores perdidas. Debido al multiplicador y el mezclader generan armdnicas y productos
de intermodulacion indeseables se disefian con la prioridad de producir ¢l minimo de ellos ¥
se insertan filtros y trampas de ondas antes y después del mezclador para evitar la

propagacidn de espurias.

La temperatura de ruido del enlace ascendente esta dominada por la de la antena receptora

del satélite y por la del receptor de banda ancha en las bandas C y Ku,

6.7.3. DEMULTIPLEXOR.

El dernultiplexor de cntrada ticne la funcién de canalizar o dividir las sefiales 2 las anchuras
de banda que correspondan a los transpondedores, que trabajan desde 1MHz o menos para
los servicios cn bandas muy bajas , hasta 80 y aun mas MHz come extremo cn banda C o
K. La anchura de! transpondedor en cada caso csta determinada por cl tipo de servicios a
que sc destine el satélite.

El Demultiplexor con la cadena amplificadora de potencia y uno ¢ mas multiplexores de
salida forman ¢l subsistemna de distribucion de radiocanales de una banda . Empleando la
teenologia actual en las bandas mas utilizadas, constituida por filtres ¥ por correctores,

como se presenta en la figura 6.3,
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A : ciiculadores b : carga resistiva ¢ ; salida o la cadena de amplificacion.

Figura 6.3 Diagrama de un demultiplexor de entrada,

La cadena de circuladores produce un efecto deseable de aislamiento de un filtro al otro,
aunque también causa perdidas de amplitud de las sefiales, los filtros de paso de banda del

Demultiplexor deben tener perdidas de inscrecion minimas.

Aunque cuando actualmente ¢l avance del disefio de los demultiplexores permite
construirlos con filtros contiguos cn frecuencia, cuando los transpondedores son numerosos
gencralmente cs preferible hacerlo en dos grupos con filtros imparces o parcs que requicren

un acoplador divisor de potencia a la entrada.
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6.7.4. CADENA DE AMPLIFICACION DE POTENCIA.

La cadena de amplificacién de potencia de cada transpondedor conticne un atenuador de
ajuste fino para igualar la ganancia de todos los transpondedores, opcionalmente todos los
transpondedores pueden también linealizadores, control automético de ganancia,
regeneracion de las sefiales y otras formas de procesamiento a bordo, asi como estar
interconectados a una matriz de conmutacion para ¢l encaminamiento de sefiales a distintos
haces, ya sea para reconfiguracion a largo plazo de los enlaces mediante mandos enviados

desde tierra 0 en forma automatica en una secuencia repetitiva desde tierra.

Unidad de control de ganancia :

La unidad de control de ganancia c¢s una de las menores complejas de la carga de
comunicaciones, pero no consiste simplemente en un atenuador ya quc proporciona tanto
atenuacién variable como ganancia fija, control contra variacioncs de la amplitud por
variaciones de temperatura, ajuste para igualar la ganancia maxima de los transpondedores

y un dispositivo de conversion de las scfiales de telemando para variar la ganancia.

Amplificadores:

Los Amplificadores de potencia para repetidores de Satélite deben tener una amplia
capacidad de anchura de banda y gran fiabilidad. En la actualidad en los sat€lites
comerciales solo se cmplean los llamados tubos de Ondas Progresivas (TOP) y los

amplificadores de potencia de estado solido {SBPA).
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En el caso de los satélites comerciales los mas usados son los de Estado Sélido no estan
construidos con un solo elemento amplificador como en ¢l caso de los de ondas
progresivas, sino que necesitan mas de una etapa para obtener su ganancia total. Ademas
debido a la limitada potencia que la etapa final puede proporcionar en el estado actual de
esa tecnologia, se operan varias secciones en patalelo a fin de multiplicar la potencia

disponible.

6.7.5. MULTIPLEXOR DE SALIDA.

El Multiplexor de salida redne las sehales de cada transpondedor con las de los demés y las
entrega a la antena transmisora, en el caso de las bandas C y K por medio de un maltiple o
colector de Guia dec ondas. Aunque su construccion es similar a la del demultiplexor cn
cuanto a que utiliza también cavidades para ¢l filtrado, no contienc los circuladores que
originan mayores perdidas, para que ¢l multipexor cumpla sus especificaciones debe operar
dentro dc una gama limitada de temperaturas. Cuando no operan todos los transpondedores
o la mayoria operan con valores allos de retencién de potencia generalmente requicre

calentamicnto adicional para ¢vitar variaciones grandes de temperatura en las cavidades.
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6.7.6. dntenas.

Los colectores de los multipexores de salida se conectan por medio de guias de ondas a uno
o mas radiadores primarios, que dirigen la energia directamente a la zona de cobertura o
hacia un reflector que concentra o conforma los haces, en cuyo caso se les considera
alimentadores. Los radiadores primarios en frecuencias superiores a 4 Ghz estdn
constituidos de un metal Ygero de pared delgada y tienen una forma de seccién transversal
variable que aumenta progresivamente desde la guia de onda hasta su terminacion abierta al

espacio, por los que se los conoce también como antenas de bocina.

El elemento radiador o el conjunto de elementos que permiten la radiacion de la energia al
espacio o la recepeién de la energia desde este constituyen una antenz o el sistema de
antenas e un satélite. En el caso de los satélitcs Geoestacionarios deseable un haz
conformade en vez de Eliptico, con una huelta que corresponda aproximadamente al drea
nominal de cobertura para obtener las ventajas de reducir tanto el desperdicio de cnergia

hacia zonas no descadas como la interferencia a otros sistemas.

Otro punto importante dentro de la transmision por medio de las antenas cs el de utilizacion

de frccuencias por scparacion cspacial sc cmplean distintas antenas para cada zona de

cobertura, obviamente operando por transpondedores independientes.
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6.7.7. Redundancia

Un principio muy utilizado consiste en que excepto para los elementos de muy alta
fiabilidad que no pueden ser respaldados por redundancia como los reflectores de antena y
sus alimentadores, en los puntos de falla. Un método que reduce la probabilidad de falla
permanente de un canal consiste en que cualquiera de los transpondedores redundantes
sirva de respaldo a cualquiera de los activos que sean idénticos excepto por la frecuencia,

esta disposicién conocida como redundancia de antllo.

6.7.8. Plan de Frecuencias.

La anchura de banda de los transpondedores y su distribucion en la del repetidor depende
del trafico previsto y de los servicios a que esta destinada ¢l satélite. En realidad en las
bandas C y Ku que son las mas utilizadas para ¢l servicio fijo de los repetidores usualmente
ocupan toda fa banda atribuida y ¢n muchos casos ¢s comin ¢l rchuso de frecuencias de
toda Ja bapda dos o mas veces. En ¢l caso de los satélites Geoestacionarios la banda de mas
uso es la L (SMS OSG) comprende ¢n la actualidad 1625.5 a 1645.5 y de 1646.5 a 1660.5
MHz en los Enlaces Ascendentes . de 1523 a 1524, y de 1545 a 1559 Mlilz cn los

Descendentes.

A partir de afio 2000 ¢n ctapas distintas y en distintas regionces sc utilizan de 1980 a2 2025 y

de 2160 a 2200 Mliz.



s Posicionalimente en 4rbita Geoestacionaria con adecuada precisién de apuntamiento.

» Proporcionar energia eléctrica durante la operacion incluso en las fases de eclipse.

e« Control térmico adecnado.

s Comprobacién y control de funcionamiento de los equipos de que consta el modulo de

comunicaciones,

Los subsistemas que componen el modulo de servicio son los siguientes:

- Subsistema estructura.

- Subsistema control térmico.

- Subsistema dc telemedida, telemando y seguimicnto.
- Subsistema dc control de actitud y control orbital.

- Subsistema de propulsién.

- Subsistema de potencia.

- Subsistema pirotécnicos.
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6.8 PLATAFORMA.

Los principales subsistemas de la plataforma ya mencionados brevemente en las
generalidades son la Estructura y los sistemas de control de Orientacion, de Energia , de
Telemetria y Telemando, de Control Térmico y de Propulsion.

A continuacién se describe mas el desempefioc de estos elementos en un satélite

Geoestacionario.

6.8.1. Estructura.
La estructura proporciona el soporte, Iz resistencia y la estabilidad mecanica del satélite y
esta sujeta a diversos esfucrzos durante su lanzamiento, el encendido del motor de Apogeo,

el desplicgue de Antenas y paneles Solares y durante 1a accién de los dispositivos de

control de actitud.

6.8.2 Sistema de Control y orientacion de la érbita

Para lograrlo ¢s necesario que la plataforma tenga cstabilidad y precisién empleandose
diferentes elementos para obtener estos propositos.

En los satélites Geoestacionarios mas modernos se¢ pucde conscrvar la precision de
apuntalamiento dentro de un valor de desviacion de +- 0.1 o +- 0.05, La cstabilizacién de
un satélite Geoestacionario facilita la inmovilidad aproximada de sus antenas respecto de la
cobertura y ofrece resistente a las perturbaciones que en forma constante ticnden a desviar

su orientacion.
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ESTRUCTURA.

Estas funciones son;:

*  Sopartar y proveer zonas de montaje de todos los equipos del satélite.

*  Transferir las cargas de inercia a la interface del vehiculo de lanzamiento.

* Asegurar la suficiente rigidez para desacoplar los modos de satélite de Jos del

vehiculo de lanzamiento.

*  Mantener el alineamiento entre equipos criticos.

*  Provecr clementos de sujeceion a los equipos incluyendo ajustes mecdnicos donde sea

necesario.

*  Sumninistrar referencia éptica alineada con la referencia geométrica del satélite.

*  Proporcionar masas ajustables para realizar el cquilibrado cstatico del satélite una vez

integrado.

* Proporcionar ¢l necesario acoplamicnto y desacoplamicnto tanlo cléetrico como

wrmico,
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* Proporcionar proteccion a los equipos contra las vibraciones del vehiculo lanzador,

Los eriterios basicos de disefio son:

- Modularizacion
- Accesibilidad
- Altarigidez

- Bajo peso.

Las ventajas de estos materiales comparadas con las aleaciones convenciomales de

aluminio, son mas favorables para aplicaciones que requieren baja expansidn térmica.

El material compuesto mas cominmente usado en aplicaciones espaciales es grafito- epoxy.
Utilizando estos materiales se pueden conseguir reducciones de peso de hasta el 25%. Pero

quizés su mixima ventaja , ¢s la baja expansion térmica unida 2 su alta rigidez y bajo peso.

6.8.2 - 1 Control Térmico.

El susbsisterna de control térmico tiene como funcién prioritaria proporcionar a todos los
equipos del satélite una adecuada ambicntacién térmica durante todas las fases de la misién,
que les facilite trabajar dentro de sus margencs de temperatura. La unica fuente de
radiacion exicrna que calienta el satélite constituye ¢l Sol, y dependiendo de la posicidn
orbital de! satélite y de la declinacién solar, las caras externas del satélite pueden verse

sometidas a dngulos de incidencia solar normales con fucrie componente de calentamicnto
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O periodos prolongados de eclipse en los que el enfriamiento es maximo debido a la

radiacién de potencia infrarroja hacia el espacio, que se comporta siempre como un pozo o

sumidero.

Estas caracteristicas térmicas, junto con la distribucion aleatoria interna de potencia
eléctrica disipada en calor por las unidades electrénicas originarian, en un satélite que
careciese del conftrol térmico, unas temperaturas en las sensibles unidades electronicas y
estructura del mismo comprendidas entre 250 y — 150 g, lo cual es incompatible con los

margenes de temperatura para un correcto funcionamiento.

Para asegurar el cumplimiento de esos requerimientos, el subsistema de control térmico provee al satélite de:

- Mantas térmicas que aislan las caras externas del excesivo calentamiento o©

enfriamicnto.
- Radiadores que disipan la energia calorifica excedente bacia el espacio.

- Pinturas internas de gran cmisividad que aseguran una distribucién interna de

temperaturas.

- Sistemas de control termostatico de temperaturas por existencias internas que aseguran

una constantc disipacién de potencia cléctrica en calor para cada unidad.
Debido a que los margencs de temperatura requeridos son cada vez mas estrechos y las

disipaciones dc calor mas altas. Es por cllo la incorporacion de otros medios de control

térmico en estudio y prucba.
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6.8.3 Sistema de Energia.

La energia primaria de los satélites comerciales se obtiene actualmente de Ja radiacion
solar por medio de células fotovoltaicas, normalmente en los satélites Geoestacionarios no
se puede tolerar la falta de ella durante eclipses, por lo que se requiere contar con el apoyo
de baterias para asegurar la continuidad del servicio. figura 6.4 muestra el subsistema de

energia eléctrica de la plataforma de un satélite estabilizado en tres ejes.

TRNSMISORES

LIMITADOR Y RECEPTORES
C)/ REGULADOR
FANELES SOlARES————/ S| DECARGAY 43U33|5Em33j

DESCARGA LA PLATAFOR

CONTACIOS -
DESLIZANTES BATERIA
DE LOS PANELES

Figura 6.4 Diagrama de bloques del subsistema de encrgia.

6.8.4 SISTEMA DE TELEMETRIA, TELEMANDO Y DISTANCIA.

Subsistema de Telemedida que realice las siguientes funciones:
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Figura 6.5 funcionamiento de este subsistema.

Funcion de Telemedida.

Adquisicién, conversion, codificacién y transmisién a tierra los siguientes datos:

Figura 6.5-1

- Los necesarios para control de! satélite y modulo de comunicaciones.

- Los necesarios para el andlisis de los diferentes parametros de cada susbsistema.

Funcion de Seguimiento.

El transpondedor instalado a bordo facilita ¢l calculo de distancias y traycctoria del satélite

a las estaciones de seguimicnto en ticrra.
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Funcidn de Telemando.

Recepcion , decodificacion y distribucidn de las ordenes de mando enviadas desde tierra

para control o cambio del estado operacional del satélite y del modulo de comunicaciones

Radiofaro Procesamiento Recepcion ¥
de mandos demaodulacion
modulacion y de mandos
fransmision
AldestaclonTTy § De kt estacion TTy s

Figura 6.5 Subsistema de Telemetria, Telemando y Distancia.

La funcidn de Telemedida debe satisfacer los siguientes pardmetros:

-Disponer d¢ un numero adecuado de canales para permitir un contro) simple del satélite e
identificacion répida de cualquier anomalia. Para el diagnostico répide de cualquicr mal

funcionamicnto, son necesarios canales especificos de alta velocidad de muestreo.

-Verificacion, por telemedida, de forma répida de cada orden de telemando que es recibida

antes de su gjecucion .

-Verificacién por telemedida de las secuencias automidticas realizadas por ¢l propio satélite.



-Cada satélite en particular debe ser perfectamente identificable por medio de un eédigo

especifico.

-En todas las condiciones operativas del sistema se debe asegurar el enlace con una tasa de

efTores muy baja.

Esta funcién debe satisfacer los siguientes criterios.-

-Posibilidad de anular las secuencias autométicas almacenadas en la electrénica de abordo

por medio de ordenes via telemando.

-Debe evitarse el uso de ordenes que incluyan miltiples funciones.

-Por cada satélitc en particular se debe utilizar una palabra Gnica para sincronizacion y

dircccionamiento.

-Dada la redundancia en ¢l formato de telemando y de cémo verifica cada orden su

interpretacion a través de la telemedida, se acepta en esta una tasa de crrorcs alta.

Las funciones de Telemedida, Telemando y Scguimicento deben realizarse desde la fase
previa al lanzamiento hasta su pucsta en 6rbita Geocestacionaria. En consceuencia los
requisitos de cobertura de cste subsisterna son bastante exigentes y la antena debe ser casi
Omnidircecional, por lo que la influcncia de la estructura del satélite en su diagrama de

radiacion s importante y requicre un andlisis tedrico- experimental para cada satélite.
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6.9 Conirol Orbital de Asiento.

El movimiento de un vehiculo espacial en el espacio viene definido por su posicion,
velo;:idad, orientacion del mismo y velocidad de cambio de asiento. Los dos primeros
pardmetros corresponden al movimiento de traslacién del centro de masa y esta sujeto a los
estudios de mecdnica celeste y determinacién orbital. Tanto el anélisis de la trayectorias

como del asiento del vehiculo se dividen en tres fases:

1.-Determinacion.
2 .~Prediccion.

3.-Control.

Los subsistemas del satélitc no interviencn pricticamentc en la determinacién de la

{rayectoria .

No ocurre lo mismo con la determinacién y control de asicnto y el control orbital, para
estas funciones ¢l satélite posce un subsisterna muy complejo que dispone de los Sensores
adecuados para determinar ¢l asicnto, medios de cstabilizacion para mantcner su
orientacién, giroscopicos para detectar los pares perturbadores que afeetan al satélite y
medios pasivos y activos de control para manicacr o corregir ¢l asiento ¥ su posicién

orbital,



En el caso de los satélites de Comunicaciones, las precisiones requeridas de apuntamiento
de ciertas antenas son a veces mayores que las que puede proporcionar el propic satélite, en
este caso es necesario disponer de un sensor de radiofrecuencia que mediante la utilizacidn
de un faro ubicado en la referencia de tierra donde se realiza el apuntamiento, permita en

bucle cerrado mantener orientada la antena. Siendo la sefial de RF sensor de control.

6.10 Propulsion.

Este subsisterna eta formado por el motor de apogeo y los pequefios motores utilizados pata

el control orbital y de asiento.

Las partes fundamentales Jas constituyen Jos propios motores y los tanques nccesarios para
¢l almacenamiento del combustible a utilizar durante las diferentes fases de pucsta en drbita

del satélite y durante su vida {til para mantener su posisicion orbital y asiento.

La duracién de la vida ¢til depende de una seric de pardmetros, pero fundamentalmente de
la cantidad de combustible almacenado, lo que en definitiva se traduce ¢n la masa méxima
que ¢s posible situarse ¢n Orbita Geoestacionaria, teniendo en cuenta las caracteristicas del

cohete lanzador.
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Satélites como el OTS utilizaban para ¢l motor de apogeo combustible s6lido y para los
motores de control, un compuesto liquido a base de hidrocina, el cual posee buenas

caracteristicas de empuje y peso sobre todo una gran estabilidad en almacenamiento.

6.11 Potencia.

La fuente de energia del satélite esta constituida por los pancles solares, este tipo de

funcionamiento lo denotaremos con la inclusion de Gréficas de operacion y rendimiento en

¢l Espacio.

6.12 Pirotécnicos.

Estc sisterna es el que sc encarga de las corrientes necesarias para ¢l disparo de elementos
utilizados para el desplieguc de los paneles solares, antenas y excilacién de ciertos

dispositivos det susbsistema de propulsién.

La importancia del susbsistema pirotécnico vienc dada por al numero cada vez mayor de

clementos desplegables y Iz alla fiabilidad que se requiere en esta operacion.



6. 13 CENTRO DE CONTROL Y ESTACION DE TTS.

Es un equipo con una antena o un conjunto de equipos con antenas, que puede tener un
extremo de entrada y salida de sefiales de comunicacién en banda base o en frecuencia

intermedia y otro de transmision y de recepcion de radiaciones hacia desde uno ¢ mas

satélites.

La estaciones fisicamente mas grandes se emplean para operar con alta capacidad de trafico

en sistemas de satélites Geoestacionarios de cobertura global.

La figura 6.6 presenta el diagrama funcioral de una Estacién Terrena
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Figura 6.6 Estacion terrena.
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El centro de control es €l lugar donde se realiza la supervision del estado de los satélites y

se expiden las sefiales de mando para ejecutar en ellos todas las funciones que no realizan

en forma autonoma.

La parte mas importante de esa instalacidn es el sistema de computo que desarrolla
funciones de conversion, calculo, interpretacion, grabacién y presentacion de los datos de

Telemetria, generacion de alarmas , mandos y otras formas de procesamiento.

El propio centro de control puede participar en las maniobras posteriores al lanzamiento de
un satélite de sus sisterna, ya sea captando las sefigles de telemetria en la 6rbita de
transferencia y retransmitiéndolas por un medio adecuado al centro de control principal de

la operacién, midiendo las caracieristicas de dicha 6tbita, o emiticndo sefiales de mando al

satélite.
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Figura 6.6-1 Centro de Control de Estacion Terrena de Alta Capacidad.
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6.13.1 ECLIPSES.

Ocurren Eclipses cuando la sombra de la Tierra o Luna impiden que el satelite reciba la

Radiacion Solar Figura 6.7,

Los efectos mas importantes en un Satelite de Orbita Geoestacionaria de un Eclipse son,,

o La falta directa de energia directa del sol para alimentar todos los circuitos eléctricos,
cuya duracion mixima determina las caracteristicas requeridas de las baterias. Cuando
al final de la vida wtil del satélite la bateria esta deteriorada puede ser necesario
desactivar algunos amplificadores de potencia de la carga de comunicaciones figura 6.8

¢ La generacion de un choque térmico, debido al enfriamiento rapido de las superficies
exteriores, exponiendo al subsisterna térmico a un extremo de las condiciones
ambicntales. Dicho cambio violento causa entre otras consecuencias cambios de la
actitud del satélite por la torsién de paneles solares y modificacién transitoria de las
caracteristicas de diversos dispositivos como los Sensores de tierra, que dificultan las
operacioncs orbitales.

e Imposibilidad de utilizar los Sensores del sol, lo que puede dificultar o impedirlas

maniobras que toman a dicho astro como referencia.

X X))

Eclipse total Eclipso povcial Eclipso anukar,

Figura 6.7 tipos de cclipses que podrian ser vistos desde satélites de¢ comunicacion,

causados por la Tierra o Luna.
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Figura 6.8 periodo de eclipse para satélites Geoestacionarios.
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VIL.- SERVICIOS.

Entre las caracteristicas de flexibilidad de los satélites de comunicacion destaca su
capacidad para poder usarse para una amplia diversidad de servicios. Su aplicacion inicial
dominante durante una década fue para la telefonia internacional ¥ en pequefia proporcion
para trafico de television internacional.

Actualmente el proceso de diversificacién sé esta extendiendo aun mas con nuevos

servicios a través de los sisteras satelitares en drbitas geoestacionarias.

SERVICIOS DE VIDEO

Los servicios de video representan las aplicaciones de los satélites que han tenido mayor
crecimicnto en los tltimos afios, abarcando actividades de entretenimicmto ¢ informacion,
ncgocios, educacién, y capacitacion.

Inicialmente solo se transmitian seiales de television por el sistema Intelsat para eventos de
interés internacional, actualmente la mayoria de las scfiales de television se transmiten por

sistemuas regionales y nacionales para cobertura nacional.
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RADIODIFUSION

Las empresas comerciales de television que producen programas para su difusion a través
de estaciones conectadas en cadena han adoptado en forma general su distribucién desde
sitio de origen en los programas por medio de sistemas de satélites.

Las estaciones repetidoras pueden intercaler la transmision de eveptos especiales a través
de redes de estaciones de television, sean deportivos, noticias o de otra naturaleza dentro de
una cobertura nacional es similar al servicio ocasional.

Esta aplicacién mediante uso ocasional de la capacidad de los satélites ha adquirido mucho
auge en los Gltimos afios extendiéndose a los servicios de noticias, debido en parte a

disefios m4s eficientes de las estaciones transportables.

TELEVISION POR CABLE.

Los sistemas de television por cable abrazaron también sin vacilacién el uso de los sistemas
de satélites para recibir parte o la totalidad de los programas, debido a su capacidad
inherente para generar programacion cultural, social y de noticias propia de la limitada zona
de cobertura de cada sistema dc cable y a la posibilidad de diversificar sus servicios
apoyandosc ¢n infracstructura con que ya cuentan, es previsible que cstos subsistan a pesar

de 1a penetracion de los sistemas de DBS o DTH.
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TELEVISION DIRECTA

La evolucién de las tecnologias esta permitiendo que se cuente con respuestas para algunas
de las preocupaciones y reticencias originales sobre el servicio de television directa por
satélite. Actualmente, cada pais cada empresa de servicio puede controlar el contenido de Ia
programacidn proporciondndola en forma selectiva para diversos grupos y aun para cada

usuario y a pesar de ello ofrecer una relativa variedad de programas.

Las mayores ventajas de este sistema es aplicado actualmente en EUA con el sistema mas
avanzado y desde hace varios afios en Japon y Europa con sistemas que pueden actualizarse

a un costo relativamente alto.

Las redes para servicios de televisibn directa tienen la misma conectividad punto a

maultipunto v configuracién estrelia que las de las cadenas de television y televisidn por

cable:

e Emplco de satélites Geoestacionarios especializados de alta potencia con lo que se
reduce el didmetro, y por consiguiente se reduce ¢l costo y aumenta la conveniencia de

Jas antcnas de las estaciones receptoras.



TELEVISION DE ALTA DEFINICION.

Para desarrollar los servicios de radiodifusion terrenal de television de alta definicidn se
requiere utilizar necesariamente Ja comprension de las sefiales de video, sin la cual no seria
posible en muchos paises la planificacién de los canales y sus coberturas debido a la mucho
mayor anchura de banda, las caracteristicas del formato para la television de alta definicion

denominada televisidn avanzada que se identifica con las siglas ATSC.

TELEVISION EDUCATIVA.

La cducacion a distancia cmpleando scfiales de tclevision csta adquiricndo upa gran
importancia ¢n todo el mundo por la utilidad que ha demostrado y por su gran potencial

cvolutivo en nuevas tecnologias ya disponibles.

La educacion a distancia por medio de sefiales de television sc deriva de otros medios de
cducacién a distancia de larga cxistencia. Ademds de emplearse para la educacion formal,
las redes de educaciéon a distancia se pucden usar para conferencias abicertas al publico.

cursos cortos de actualizacion profesional y olras aplicaciones afines.



REDES PRIVADAS DE DATOS.

En este tipo de servicios se suelen emplear satélites de cobertura regional o nacional, para
este tipo de redes de pocas estaciones la solucion més conveniente puede consistir en
enlaces punto a punto desde cada estacion remota a la estacién maestra. Sin embargo, debe
considerarse el costo del uso de la capacidad satelital.

Cuando ademas de aplicarse para la comunicacion de datos en los dos sentidos se requiere

que la red permita la comunicacién punto a multipunto para difusién de informacién.

RADIODIFUSION SONORA.

Dentro dé una transmision de voz y muisica por satélite tanto destinadas al publico gencral
sin pago de cuotas por ¢l usuario como a usuarios qu¢ pagan cuota tienen una gran
demanda en Jos sisternas de satélites de cobertura regional o nacional.

Para esta aplicacién sc prefieren satélites geoestacionarios de cobertura nacional usando

antenas receptoras fijas de poco diametro.
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TELEFONIA PUBLICA INTERNACIONAL.

En este tipo de comunicacion también se prefieren utilizar satélites de cobertura regional o
nacional, el origen de una comunicacion telefdnica internacional puede ser una terminal
telefénica fija o mévil de una red terrenal de servicio publico telefénico conmutado.

Desde cada pals, la misma estacién terrena puede servir para establecer enlaces troncales
punto a punto con diversos paises a través del mismo satélite.

Ejemplos de estas redes internacionales son las que prestan los servicios de telefonia del

sisterna Inmarsat v la de Jos nuevos satélites de cobertura global ICO e Iridium.

TELEFONIA NACIONAL.

Los sistemas de satélites se¢ emplcan también para los servicios publicos de telefonia
nacional, incluyendo enlaces troncales de Ia red publica conmutada, los enlaces troncales de
tclcfonia publica dentro de un territorio nacional sc establecen para la comunicacion con
zonas a las que es dificil alcanzar por medios terrenales, como cn ¢l caso de ciudades en
islas o scparadas por desicrios y otros obstculos naturales.

Los servicios de telcfonia mévil por satélite territorio nacional pueden utilizar para
aplicaciones tales como complementar las redes de telefonia celular, la concepeion de esta

aplicacién incluye ¢l equipo adicional necesario ¢n los sistemas celulares.
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