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CAPITULO 1. INTRODUCCION

Todos de alguna manera estamos involucrados con el concepto de satélite de
comunicaciones, de cierta forma dependemos de ellos, clima, imagen y en general las
telecomunicaciones, sin las cuales no es posible concebir la vida actual ya que la

informacion es cada vez mas necesaria para tomar todo tipo de decisiones.

Cuando se habla de cubrir zonas extremadamente remotas con telecomunicaciones, no
se puede pensar en otra cosa que no sea la comunicacion satelital, la cual es cada vez
mAas necesaria. Sin embargo, son pocos y muy desarrollados los paises que tienen la
posibilidad, ya sea econdmica o tecnoldgica, para lograrlo. México posee la capacidad
intelectual, y no seria nada descabellado decir que también puede contar con los

recursos econdmicos y tecnoldgicos para tal fin.

En éste trabajo se plantean las bases necesarias para el disefio, construccion y
colocacién en Orbita de un satélite geoestacionario con base en la investigacion
realizada. Ademas se da una muestra de la gran utilidad que da este tipo de sistema de

comunicaciones a la causa nacional.

En el capitulo 1 definimos nuestros objetivos mediante la presentacién de la hipétesis y

damos la justificacién del por qué de la elaboracion de éste trabajo.

En los siguientes capitulos dedicamos un espacio para dar los antecedentes de los
sistemas de comunicacion basados en satélites artificiales, mostrando, a través de la
historia, la carrera tecnoldgica que el desarrollo de los satélites significd tanto para la
humanidad como para intereses nacionales. Asi también nos adentramos en materia
ofreciendo un marco tedrico que nos muestra de manera superficial las implicaciones
que conlleva el disefio, construccion y colocacidon de un satélite artificial del tipo
geoestacionario y ya en el desarrollo ofrecemos todos los parametros técnicos

necesarios para tal fin.
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En la parte final ofrecemos uno de tantos ejemplos exitosos de la utilidad de este tipo
de sistema de comunicaciones, observando que las necesidades de nuestro pais se
verian solventadas al fomentar la utilizacion, manejo y disefio de nuestros propios

sistemas de satélites artificiales.
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1.1. HIPOTESIS:

Con éste estudio se pretende mostrar tedricamente el proceso que implica el disefio,
construccion y colocacion de un satélite de tipo geoestacionario. Ademas se mostrara
alguna de las tantas utilidades que éste sistema de telecomunicaciones puede ofrecer a

las necesidades del pais.

1.2. OBJETIVOS:

Objetivo General

e Ofrecer un estudio recopilatorio detallado sobre el disefio, construccién y
colocacién de un satélite artificial de tipo geoestacionario, ya que éste satélite es
ideal para cumplir el propésito de ampliar las comunicaciones, alcanzando todos

los rincones de la tierra donde la exploracion terrestre no ha sido suficiente.

Objetivos Especificos
e Exponer las ventajas de un satélite geoestacionario y el porqué de su eleccion.
e Mostrar un ejemplo de la utilidad de éste tipo de sistema de telecomunicaciones

enfocado en las necesidades de nuestro pais, dadas las dificultades que ofrece

su geografia.

e Se tendrd un panorama de lo que es MOVISAT en México su estructura y

aplicacion.



CAPITULO 1. INTRODUCCION

1.3. JUSTIFICACION:

Alun cuando nuestro pais no desconoce las ventajas de contar con varios satélites
artificiales, su explotacion no ha ido mas alla de solo ciertas aplicaciones que, aun
cuando son rentables econdmicamente, no permiten observar la total diversidad de
usos que van mas alla de lo monetario. Esto como consecuencia de la poca o nula

documentacion que existe sobre todo lo que se refiere a los satélites artificiales.

Lamentablemente, hasta ahora, no se cuenta con una investigacion especifica sobre los
detalles técnicos y tecnolégicos que se requieren para el disefio, construccién y
colocacién en orbita de un satélite artificial del tipo geoestacionario dedicado a las
comunicaciones, y menos aun, que haga referencia a una necesidad especifica de

nuestro pais.

Es por esto que surge la necesidad de ofrecer de manera detallada un estudio
recopilatorio de este tipo que dé la pauta a nuevas investigaciones en beneficio del
acervo cientifico del pais y que responda a las nuevas necesidades en el ramo de las

telecomunicaciones del mismo.
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2.1. Historia de los Satélites de Telecomunicaciones

La Era Espacial inicio el 4 de Octubre de 1957, cuando la Unién Soviética puso en
Orbita el primer satélite artificial del mundo, el Sputnik 1.

En la actualidad, la variedad de satélites artificiales que rodean la tierra es

sorprendente. El siguiente esquema puede ayudar a ver su inmensa variedad:
TIPOS DE SATELITES.

Por su orbita:
o Satélites de orbita baja (LEO), entre los 900 y 1300 Km.
e Satélites de Orbita geoestacionaria (GEO), aproximadamente a 36 000
Km.
o Satélites de oOrbita Media (MEO), a los 10 000 Km.
o Satélites de oOrbita muy eliptica (Molniya), mas de 36 000 Km.

Por su finalidad:
o Satélites de Telecomunicaciones (Radio y Television)
o Satélites Meteorologicos.
o Satélites de Navegacion.
o Satélites Militares y espias.
o Satélites de Observacion de la tierra.
o Satélites Cientificos y de propdésitos experimentales.

e Satélites de Radioaficionado.

De toda ésta amplia gama de dispositivos presentes, este estudio se concentra en el

desarrollo de los satélites de telecomunicaciones.

-10-
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Banda P 200-400 MHz.

Banda L 1530-2700 MHz.
Banda S 2700-3500 MHz.
Banda C 3700-4200 MHz.

4400-4700 MHz.
5725-6425 MHz.

Banda X 7900-8400 MHz.
Banda Kul (Banda PSS) 10.7-11.75 GHz.
Banda Ku2 (Banda DBS) 11.75-12.5 GHz.
Banda Ku3 (Banda Telecom) 12.5-12.75 GHz.
Banda Ka 17.7-21.2 GHz.
Banda K 27.5-31.0 GHz.

1 MHz= 1 000 000 Hz.
1 GHz.= 1 000 000 000 Hz.

Tabla 2.1 Bandas de frecuencias utilizadas por los satélites.

La idea de los satélites de Telecomunicaciones aparecié poco después de la 22 Guerra
Mundial. En Octubre de 1945, la revista britanica “Wireless World” publicé un articulo
titulado "Transmisiones extraterrestres” escrito por Arthur C. Clarke, un excombatiente
de las Fuerzas Aéreas Reales (RAF), donde proponia la colocacién en Orbita de tres
repetidores separados entre si 120 ° a 36 000 km sobre la superficie de la tierra, en una

Orbita situada en un plano coincidente con el que pasa por el Ecuador terrestre.

El camino de 6rbita particular que Clarke describié se conoce ahora como 6rbita
geosincrOna o geoestacionaria, lo que quiere decir que un satélite a una altura de
36 000 km sobre el Ecuador gira alrededor de la Tierra a la misma velocidad que ésta.
El satélite se encuentra, por lo tanto, en el mismo punto todo el tiempo permitiendo
transmitir sefiales a través de él sin interrupcion, simplificando su recepcion en las

estaciones terrestres.

-11-
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Los lugares aconsejados por Clarke para que una persona pudiera contactarse con otra

en el planeta sin importar la distancia, se muestran en la siguiente Figura:

120°

Satélite 2 geoestacionar

Figura 2.1 Sistema de comunicacion mundial propuesto por Clarcke

en 1945.

Satélite 1: 150°. Este sobre el ecuador Asia, Australia y Pacifico occidental.
Satélite 2: 90°. Oeste sobre el ecuador Pacifico Occidental y las Américas.

Satélite 3: 30°. Este sobre el ecuador, Africa, Europa y Asia Occidental.

Este sistema podria abastecer de comunicaciones, radio y television a todo el globo.
Los primeros experimentos de utilizacion del espacio para la propagacion de
radiocomunicaciones lo realizo el ejército americano en 1951 y en 1955, utilizando

nuestro satélite natural, la luna, como reflector pasivo.

En 1956, el eslabon entre Estados Unidos y Europa, fue la primera aplicacion donde se
consideré seriamente la posibilidad de usar satélites, cuando el cable telefénico
trasatlantico TAT-1 enfrentaba los problemas de incrementar su volumen y la necesidad

de transmitir sefales televisivas.
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Sorpresivamente para los estadounidenses, el desarrollo militar en misiles guiados de
los rusos, los llevaron finalmente a lanzar satélites en 1957. Es asi como en ese mismo
afo, los rusos lanzaron por primera vez los dos primeros satélites artificiales, los
Sputnik 1 y II; y en 1958 EEUU puso en Orbita su primer satélite de investigacion, el
Explorer 1. El primer satélite espacial, el Sputnik I, llevaba a bordo un radiofaro el cual
emitia una sefial en las frecuencias de 20 y 40 MHz. Esta sefial podia ser recibida por
simples receptores y asi lo hicieron muchos radioaficionados a lo largo del mundo,

realizandose la primera prueba de transmision y recepcion de sefiales desde el espacio.

El 18 de diciembre de 1958, la Fuerza Aérea norteamericana colocé en orbita el cohete
ATLAS. Su carga se limit6 a 68 Kg con equipos experimentales de UHF (Ultra alta
frecuencia), incluyendo un grabador de cinta, la cual contenia un mensaje de Navidad
del presidente Eisenhower, grabada antes del lanzamiento, para retransmitirse a
estaciones de radio en el momento que se dispuso. La grabadora podia también
almacenar mensajes para retransmitirlos mas tarde, lo que di6 origen a los llamados

satélites de retransmision diferida.

Este satélite militar podia almacenar y retransmitir hasta 8.000 palabras por minuto, y
empleaba células solares en lugar de acumuladores. Los primeros satélites puestos en
oOrbita, tanto por los estadounidenses como por los soviéticos, no fueron de
comunicaciones. Los primeros satélites de este tipo fueron lanzados por los militares en
Estados Unidos: SCORE en 1958 y Courier en 1960. EI SCORE tenia un par de
baterias no recargables, y un equipo de comunicaciones UHF con una vida nominal de

disefo de 21 dias.

En el area civil, siguiendo la idea de un sistema de comunicacion mundial, los satélites
lanzados fueron el ECHO en 1960 y los Telstar y Relay, ambos en 1962. Ninguno de
éstos satélites experimentales condujo directamente a sistemas operacionales; sin
embargo, proveian informacion sobre factores como seleccion de frecuencias,

propagacion, y estabilizacion y control de la orientacion de los satélites.

-13-



CAPITULO 2. ANTECEDENTES

Los sistemas pasivos (los cuales solo reflejan las sefiales) que imitaban la utilizacion
primitiva de la Luna por el ejército norteamericano, se probaron durante un tiempo. El
ECHO I era un globo reflector hecho de plastico mylar recubierto de aluminio de 30.5 m
de diametro estando inflado. Fue colocado en orbita el 12 de Agosto de 1960. Durante
su primer dia de orbita se logr6 comunicacion entre California y New Jersey. El 24 de

mayo de 1968 reentrd en la atmosfera y se pulverizo.

Después de varias transmisiones radiotelefonicas de ida y vuelta se intentd transmitir
una fotografia. La prueba tuvo éxito y demostré que a pesar de estar deformado, un
satélite pasivo podia seguir siendo util. Como el coeficiente de reflexion del satélite
pasivo es muy bajo, los ingenieros en radiotelefonia observaron que la sefial de retorno
era muy deébil, lo que sugirié considerar a los satélites activos (reciben la sefial, la
amplifican y la retransmiten desde la 6rbita); sin embargo, en 1964 se puso en 6érbita el
ECHO I, una versién mejorada de tres capas de mylar y aluminio e inflado con gas

para mantenerlo con forma.

En esta etapa, para poder usar y disfrutar las ventajas econémicas y tecnoldgicas de un
satélite geoestacionario, se necesitaba un cohete mas poderoso y un satélite mas
pequefio; de ahi que se le concediera a Hughes Aircraft, en 1961, la construccion del

satélite llamado Syncom, lanzado con éxito por la NASA en un cohete Delta en 1963.

El primer satélite de comunicaciones verdadero, el Telstar 1, fue lanzado a una O6rbita
terrestre baja, de 952 x 5632 km. Era también el primer satélite de financiacion
comercial, a cargo de la American Telephone and Telegraph. El Telstar 1 se lanz6 el 10
de julio de 1962, y le sigui6 casi un afio después el Telstar 2. Las estaciones terrestres
estaban situadas en Andover, Maine (Estados Unidos), Goonhilly Downs (Reino Unido)
y Pleumeur-Bodou (Francia). La primera retransmision mostraba la bandera
norteamericana ondeando en la brisa de Nueva Inglaterra, con la estacién de Andover

al fondo.
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Esta imagen se retransmiti6 a Gran Bretafia, Francia y a una estacion norteamericana
de New Jersey, casi quince horas después del lanzamiento. Dos semanas mas tarde
millones de europeos y americanos seguian por television una conversacion entre
interlocutores de ambos lados del Atlantico; no so6lo podian conversar, sino también

verse en directo via satélite.

Ademas de los satélites Telstar, se lanzaron el Relay 1 el 13 de diciembre de 1962, y el
Relay 2 el 21 de enero de 1964 (ambos de Orbita baja). Se trataba de vehiculos
espaciales experimentales, como el Telstar, disefiados para descubrir las limitaciones

de actuacion de los satélites.

El 26 de julio de 1963, el Syncom 2 se colocé en orbita sincrénica sobre el Atlantico. El
Syncom 1 se habia situado en el mismo lugar en febrero, pero su equipo de radio fallo.
La orbita del Syncom 2 tenia una inclinacién de 28°, por lo que parecia describir un
ocho sobre la tierra. Sin embargo se utilizé el 13 de septiembre, con el Relay 1, para
enlazar Rio de Janeiro (Brasil), Lagos (Nigeria) y New Jersey en una breve

conversacion entre tres continentes.

El Syncom 3 se situd directamente sobre el Ecuador, cerca de la linea de cambio de
fecha, el 19 de agosto de 1964, y se retransmitieron en directo via satélite las
ceremonias de apertura de los juegos olimpicos en Japon, el mundo se sobrecogié al

conocer las posibilidades de los satélites de comunicaciones.

Desde el principio los politicos comprendieron su potencial comercial. En 1961 el
presidente de los Estados Unidos, John F. Kennedy, invitaba a todas las naciones a
participar en un sistema de satélites de comunicaciones en beneficio de la paz mundial
y de la fraternidad entre todos los hombres. Su llamada encontro respuesta, y en agosto
de 1964 se formd el consorcio Intelsat (International Telecommunications Satellite
Organization = Organizacion Internacional de Telecomunicaciones por Satélite). El
sistema es propiedad de los Estados miembros, a prorrata segun su patrticipacioén en el

trafico anual. La rama operativa del consorcio es la Comsat (Communications Satellite
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Corporation = Corporacion de satélites de comunicaciones), con sede en Washington.
El primer satélite lanzado por esta especialisima empresa fue el Intelsat 1, mas
conocido como Early Bird. El 28 de junio de 1965 entr6 en servicio regular, con 240
circuitos telefénicos. Era un cilindro de 072 metros de anchura por 0'59 metros de
altura, y su peso era tan solo de 39 kg. Las células solares que lo envolvian
suministraban 40 W de energia y para simplificar el disefio de sistemas estaba
estabilizado por rotaciébn, como una peonza. El Early Bird estaba disefiado para
funcionar durante dieciocho meses, pero permanecié en servicio durante cuatro afos.
Con posterioridad se lanzaron sucesivos satélites Intelsat, los cuales fueron

aumentando su capacidad de retransmision de canales telefénicos y televisivos.

En la actualidad la constelacion Intelsat consta de 32 satélites cubriendo todo el mundo.
Intelsat no es el Unico sistema de satélites de comunicaciones en funcionamiento. A
medida que avanzaba la tecnologia y descendian los precios, la conveniencia de los
satélites de comunicaciones dedicados crecia. Resultaba atractivo, desde el punto de
vista comercial, construir los satélites segun las necesidades de los distintos Estados,
firmas, compafiias de navegacion y otras organizaciones con un gran volumen de

trafico de comunicaciones entre puntos separados por varios centenares de kildmetros.

El primer pais que contd con un sistema interior fue Canada, que lanz6 el Anik 1
(mediante un cohete norteamericano) en noviembre de 1972. Espafia cuenta con su
propio sistema de satélites, el sistema Hispasat. Otra red muy utilizada, aunque no tan
conocida, es la DSCS (Defense Satellite Communications System = Sistema militar de
comunicaciones por satélite), del departamento de Defensa de los Estados Unidos con
su serie de satélites. Otras redes de satélites militares aliados son el Sistema Naval de
Comunicaciones por Satélite (Fleet Satellite Communications System, FLTSATCOM), el
Sistema Aéreo de Comunicaciones por Satélite (Air Force Satellite Communication
System, AFSATCOM), el Sistema de Comunicaciones por Satélite del Ejército

(SATCOM), todos ellos norteamericanos, y la serie de la OTAN.
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La red nacional mas extensa de satélites fue desarrollada por la Union Soviética a partir
de abril de 1965, con una serie de satélites Molniya (relampago) situados en Orbita muy
eliptica con el cenit sobre el hemisferio norte. De este modo, diversos centros del
extenso territorio de la URSS quedaron unidos por programas de television en blanco y
negro, teléfono y telégrafo. La orbita de 12 horas colocaba al satélite encima de la
Unidn Soviética durante los periodos fundamentales de comunicaciones, lo que suponia

para las estaciones de tierra un blanco con un movimiento aparente muy lento.

Cada una de las dos primeras series (Molniya 1 y 2) comprende cuatro pares de cada
tipo de satélite, colocados a intervalos de 90° alrededor de la érbita. La serie Molniya 3
es mas completa, pues incorpora television en color ademas de telecomunicaciones. En
combinacion con los satélites trabajan las estaciones terrestres Orbita o de "toldilla",
cada una de las cuales emplea una antena parabdlica de bajo ruido y 12 metros de
didmetro sobre un soporte giratorio. La antena se orienta hacia el satélite por medio de

un mecanismo eléctrico de seguimiento.

Los satélites Molniya tuvieron un impacto social, politico y econémico considerable en el
desarrollo del Estado Soviético (a menudo, con culturas y costumbres diferentes) en
contacto mas estrecho con Moscl, y al establecer conexiones, a través de la
Organizacion Interspuknic, con otros paises socialistas desde Europa Oriental a
Mongolia. La red de largo alcance se perfecciona todavia mas en la actualidad. En
diciembre de 1975, a la familia de satélites de comunicaciones soviético se afadio el
Raduga, cuya designacion internacional es Statsionar 1. Su misidén es la misma que en
la serie Molniya, si bien describe una 6rbita geoestacionaria. Le siguio el Ekran, también
de Orbita estacionaria, cuyo nombre internacional es Statsionar T. Tiene como funcion
especifica la retransmision de programas de television desde los estudios centrales de
Moscu a zonas con estaciones terrestres mas sencillas. Lo hacen posible la potencia de
los transmisores del Ekran, varias veces superior a la de los restantes satélites de
comunicaciones, y sus antenas de haces dirigidos convergentes, que permiten

retransmitir sefales de television directamente a grupos de receptores de television a
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través de antenas colectivas, e incluso directamente a los receptores de cada hogar, a

través de antenas en el tejado.

Los ingenieros soviéticos han perfeccionado también una estacion terrestre movil
llamada Mars, transportable en tres contenedores. Aunque en principio se ided para la
recepcion de television en directo, cuenta con una antena parabdlica de 7 m y funciona
de modo completamente automatico. Puede utilizarse también para retransmisiones

telefénicas y telegraficas.

Los equipos especiales para la retransmision via satélite de los juegos olimpicos de
Moscu en 1980, pretendian llevar a una audiencia de 2000 a 2500 millones de personas
lo més cerca posible de los acontecimientos deportivos. Entre ellos se contaban nuevos
satélites geoestacionarios del tipo Gorizont, con equipos de retransmision
perfeccionados. El primero se lanz6 en diciembre de 1978.

2.2. La Historia de los Satélites en México

En 1968, México entré a la Era Satelital, cuando millones de televidentes presenciaron
las Olimpiadas que se celebraban en nuestro pais. Lo anterior, fue posible a través del
satélite ATS-3 propiedad de la NASA y rentado por INTELSAT (organismo publico
internacional del que México es miembro) y los entonces responsables de las
telecomunicaciones en el territorio nacional: la Red Federal de Microondas, la Estacion
Terrestre para Comunicaciones Espaciales de Tulancingo (que sigue funcionando para

enlaces con Europa) y la Torre Central de Telecomunicaciones de la Ciudad de México.

Los primeros afios de la década de los ochenta, fueron de busqueda de capacidad en
algunos satélites extranjeros, de modo que a mediados de 1981, se empezd a rentar
espacio en tres satélites: 2 del consorcio INTELSAT, para comunicaciones nacionales e
internacionales, y el norteamericano Westar lll, para llevar las emisiones de la television

mexicana a ciudades del vecino pais del norte.
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En octubre de 1982, con el fin de unificar las zonas rurales y urbanas de la nacion y
como respaldo a la Red Federal de Microondas, la cual ya operaba a su maxima
capacidad, el Gobierno Mexicano, a través de la Secretaria de Comunicaciones y
Transportes, tomo la decision de adquirir su primer sistema de satélites: Sistema
Morelos, constituido por los satélites Morelos 1y 2 y el centro de control satelital ubicado

en Iztapalapa, D.F. El costo del sistema Morelos fue de 92 millones de ddlares.

El Morelos | fue lanzado en la administracion de Miguel de la Madrid Hurtado, el 17 de
junio de 1985, desde el centro Espacial de cabo Cafaveral, Florida, por medio del
transbordador espacial Discovery y, el 29 de agosto de ese mismo afio, inicio
finalmente sus operaciones al enlazar la casa en donde naciera José Maria Morelos y
Pavon, en Morelia Michoacan, y la Torre Central de Telecomunicaciones de México,
D.F.

Cinco meses después, el 26 de noviembre del mismo afio, despegoé el transbordador
Atlantis, con el Morelos Il y el Dr. Rodolfo Neri Vela como uno de los siete tripulantes,
encargado de llevar a cabo experimentos de germinacion de semillas, reproduccion de
bacterias, verificacion de electropuntura y fotografia del territorio nacional. Este satélite
tenia una vida de disefio de nueve afios, es decir, hasta 1994; sin embargo, gracias a
una estrategia de minimizar las correcciones de su Orbita, se logré alargar su vida util

hasta el afio 2004.

En ambos casos se trataba de un satélite modelo HS 376, que era el mas comercial de
la época, con una forma cilindrica, una longitud de 6.62 m (desplegado) y un peso de
645.5 kilogramos en érbita geoestacionaria. Los satélites del Sistema Morelos brindaron
servicios de comunicaciones de television, telefonia y datos hacia y desde cualquier
punto de la Republica Mexicana. Cada uno tenia una capacidad de manejar el
equivalente a 36 canales de televisién, con cerca de 1 300 MHz de ancho de banda

utilizable.
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En 1989, se tomo la decision para el emplazamiento espacial de un nuevo satélite
nacional, que por acuerdo del ejecutivo nacional seria denominado “Solidaridad”. La
saturacion del sistema Morelos apresuré la autorizacidn para la realizacién inmediata de
las gestiones, a fin de iniciar el proceso de licitacibn del Sistema de Satélites
Solidaridad, lanzados en el periodo transexenal de Carlos Salinas de Gortari, 1993-94,

con lo que se iniciaba la sustitucion del Morelos | y II.

Por medio de un cohete Ariane se lanzé el Solidaridad 1, en noviembre de 1993, pero
para agosto del 2000, antes de cumplir con su vida de disefio, dejé de operar por fallas
eléctricas; siendo un satélite de comunicacion, sus problemas tuvieron un gran impacto
en las comunicaciones de nuestro pais. Sus usuarios fueron transferidos al Solidaridad

2 (que habia sido lanzado en octubre de 1994) y Satmex 5.

Los satélites del Sistema Solidaridad también fueron construidos por la empresa
Hughes Aircraft Company (actualmente Boeing), y costaron mas de 300 millones de
dolares (incluyendo servicios de lanzamiento, adecuacién al centro de control de
Iztapalapa, un nuevo centro de control en Hermosillo, y seguros), un precio elevado que
se justifica, pues debido a que un satélite no puede ser reparado desde la Tierra, se le
instalan piezas electrénicas de reserva para suplantarlas en caso de averia. Por otro
lado, se le garantiza energia suficiente con una bateria hasta estar en la posicién
adecuada en 6rbita y, de esta manera, poder recibir los comandos terrestres que lo

controlen.

A partir de 1989, el organismo Telecomunicaciones de México, bajo las siglas de
TELECOMM, agrupa a la antigua Direccién General de Telecomunicaciones, asi como
a la Direccion General de Telégrafos Nacionales, por lo que opera no solamente los
sistemas instalados para atender la demanda de telegramas y giros, sino un gran
namero de redes como las oficinas telegraficas y agencias CONTEL, la Telegrafia
Satelital (TELSAT), FAX publico, SIGITEL, TELEPAC (TELEDAT), TELEX, EDUSAT,
RURALSAT, brindando servicios como el de telegramas nacionales e internacionales,
giros internacionales, transferencias “dinero en minutos”, fax publico y privado,
cobranza de servicios Telmex y CFE, pago de ndmina CONAGUA SEMARNAP, SEP;
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asi como entrega de apoyo a zonas rurales, destacandose el 42% de ellas, donde no

hay sucursales bancarias.

Afos mas tarde, en 1997, el sistema satelital mexicano que incluia los satélites Morelos
2, Solidaridad 1 y 2 y Satmex 5 en construccion, asi como los centros de control de
Iztapalapa y Hermosillo se privatiz0, constituyéndose la empresa Satélites Mexicanos
(SATMEX), con la participacibn mayoritaria de telefonica Autrey y Loral Space and
Communications, y una parte minoritaria del Gobierno Mexicano. Desde entonces,

SATMEX se encarga de su operacion y administracion.

En Diciembre de 1998, se puso en Orbita el SATMEX 5, con una potencia eléctrica
generada por los paneles solares 10 veces superior a la de los Morelos y tres veces
mayor a la de los Solidaridad. Sus huellas, es decir, las zonas geogréficas cubiertas,
difieren, dependiendo de cualquiera de las opciones de banda que ofrece.

El SATMEX 6 (con 50.0% mas potencia que el SATMEX 5 y mayor ancho de banda)
fue puesto en orbita el 27 de Mayo del 2006 mediante un cohete ARIANE 5, y llevado
hasta su posicién geoestacionaria de 113° longitud Oeste que dejo6 libre el Solidaridad
2, mismo que fue reubicado a la posicion 114.9° longitud Oeste .

El costo de este satélite fue de 235 millones de dolares y esta disefiado para tener una
vida util de 15 afios. Algunas de sus caracteristicas mas sobresalientes son:
e Es el satélite de comunicaciones mas grande que ha construido Space Systems
Loral (SSL).
e Tiene un total de 60 transpondedores de 36 MHz (36 en banda C y 24 en banda
Ku) y es el satélite con mejor cobertura en el Continente Americano.
e La energia eléctrica generada por los paneles solares es de aproximadamente
12,000 watts (valor referenciado al final de la vida util del satélite).

e Este satélite ocupa la posicion orbital 113.0° W.
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Por lo que hace a la diversificacion de este tipo de servicio, a partir del 2001, el
Gobierno Mexicano abrid sus puertas a operadores extranjeros: PANAMSAT y GE
Americom, exigiéndoles que cuenten con centros de control de comunicaciones en el
territorio Mexicano, a fin de que estén en capacidad de proporcionar una atencion

oportuna a sus clientes en México.

Con los satélites podemos obtener servicio permanente u ocasional de acceso con una
fiabilidad mayor de 99.8%, cifra superior a la estimada para la fibra 6ptica, para apoyar
una serie de aplicaciones, que en el caso de México consisten entre otras en:
e Conexion a Internet.
e Telefonia rural y de larga distancia. El mejor aliado para enlazar localidades
aisladas.
e Television y radio.
e Educacion a distancia. La Universidad Virtual del ITESM o la telesecundaria de la
Red Edusat, por mencionar algunos.
e Redes empresariales y videoconferencia. Por ejemplo, en cajeros automaticos o
redes corporativas.
e Telemedicina, primer programa de salud publica del mundo, producido por el
ISSSTE.

En el caso de los Satélites controlados por SATMEX, las operaciones de rastreo,
telemetria y mando se llevan a cabo desde el Centro de Control Iztapalapa, México, y

desde el de Control Alterno de Hermosillo, Sonora.

Hablando de posiciones en la érbita geoestacionaria, es importante mencionar que la
Union Internacional de Telecomunicaciones (UIT) es quien las administra a nivel
mundial. Los derechos para obtener dichas posiciones orbitales no tienen costo, solo se
pide al solicitante que compruebe que el satélite para el cual gestiona la 6rbita ya esté
en construccion. México cuenta con las posiciones orbitales 113°, 114.9° y 116.8°, para
servicios fijos por satélite y ha solicitado a la UIT otras mas para Servicios de

Radiodifusiéon Directa (DBS) ademas de los ya utilizados.
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Los satélites artificiales de comunicaciones son un medio muy apto para emitir sefiales
de radio en zonas amplias o poco desarrolladas, ya que pueden utilizarse como
enormes antenas suspendidas del cielo. Dado que no hay problema de vision directa,
se suelen utilizar frecuencias elevadas en el rango de los GHz que son mas inmunes a
las interferencias; ademas, la elevada direccionalidad de las ondas a estas frecuencias

permite "alumbrar” zonas concretas de la Tierra.

La tecnologia de los satélites de comunicacion tiene peculiaridades importantes, en
gran medida desarrolladas para adaptarlos a las condiciones ambientales en que
operan, en la concentracion de su capacidad de trafico en un solo punto, a la amplia
gama de sus posibles coberturas, a su movilidad, y a la casi imposibilidad de la

reparacion de las fallas que se originen en ellos después de su lanzamiento.

Aunque el presente estudio se refiere principalmente a los satélites de Orbita
geoestacionaria, en buena medida las técnicas presentadas se aplican también a los de

otras orbitas.

Los satélites de 6rbita geoestacionaria se dividen convencionalmente en dos partes
fundamentales: la carga Gtil o de comunicacion, formada por los equipos y demas
elementos destinados al procesamiento de las sefiales de las redes de los usuarios, por
la cual ellos pagan en forma proporcional a su utilizacion; y la plataforma, que
constituye tanto el soporte mecanico como un apoyo adicional de otras funciones

imprescindibles a la primera, existiendo una interaccién estrecha entre ambas partes.

Las condiciones ambientales en que operan los satélites son muy diferentes a las
encontradas en las redes terrenales, y en general presentan multiples riesgos al éxito
de su misién, no solo respecto a posibles deficiencias en su operacion, sino también de

su falla total.

-23-



CAPITULO 3. MARCO TEORICO

Las condiciones ambientales del espacio determinan, en mucha medida, las
caracteristicas tecnoldgicas de los satélites de comunicacion tanto para aprovechar los
aspectos favorables como para evitar o reducir los efectos de los desfavorables.

CONDICIONES FAVORABLES DESFAVORABLES

Radiacion solar Fuente segura de energia Cambio de orientacién del
Satélite y la forma de su 6rbita
Descargas electrostaticas
Deterioro de paneles solares
Vacio Reducen la oxidacion Dificulta la lubricacién

Puede provocar la expulsion y
migracion perjudicial de gas y
moléculas metélicas
Ingravidez 'y Falta de | Facilita el despliegue de los | Fuerzas muy pequefias

Friccion paneles solares produzcan movimientos en los
satélites
Rayos Ultravioleta Producen  efectos  Opticos

aumentando la opacidad de
cubiertas de sensores y de las
células solares

Alteran la conductividad

Alteran las  caracteristicas
térmicas de diversos materiales

Tabla 3.1 Condiciones ambientales.

Entre los riesgos del espacio causados por el hombre se encuentran los satélites y
vehiculos de lanzamiento desechados, asi como fragmentos de los mismos producidos
por impactos y explosiones. Los objetos en 6érbita tienen dimensiones lineales de 10cm

0 mas en Orbitas bajas, y de 1m 0 mas en la geoestacionaria.

La diferencia de velocidades entre los satélites activos y los objetos sin control son
hasta de miles de m/s, por lo que son posibles colisiones entre unos y otros que causen
dafios importantes. La densidad espacial de los objetos detectables es maxima entre
800 y 1000 km de altitud. En 6rbitas a 800 km de altitud la probabilidad de colision de
un satélite con un objeto detectable es de 102 a 10 por afio, de un centimetro de
diametro es de 10 a 10 por afio, y de un milimetro de diametro es de 107 por afio. El
intervalo equivalente de probabilidades a 2500 km de altura es dos Ordenes de
magnitud menor y en la oOrbita geoestacionaria es extremadamente baja. Es evidente
gue lo expresado se debe tomar en cuenta para el disefio tanto de la carga util como de
la plataforma de cada satélite de comunicacion.
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3.1. Carga de Comunicacion

Las antenas receptoras de los satélites de los usuarios, uno o mas amplificadores de
entrada, los transpondedores y las antenas transmisoras forman la parte esencial de la
carga de comunicacion, la cual puede operar una o mas bandas de frecuencia,
contando en éste Ultimo caso con elementos especializados para cada una. En la
actualidad, casi todos los sistemas de satélites comerciales dividen las sefales
recibidas y transmitidas dentro de cada banda en fracciones que se conducen por

distintos transpondedores.

La Figura 3.1 muestra un diagrama por bloques, muy simplificado de un repetidor de un
satélite comercial, el cual constituye su carga util en una banda, que en su totalidad o
en la mayor parte de sus elementos se debe reproducir, tanto para cada banda

empleada en el satélite como para cada reutilizacion de frecuencias, si es el caso.
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Figura 3.1 Diagrama por bloques, simplificado, de una carga de comunicaciones.
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Una antena receptora comun alimenta al receptor de banda ancha para las sefales
destinadas a todos los transpondedores. El receptor, que amplifica y traslada en
frecuencia las sefales, usualmente tiene una anchura de banda de 500 MHz, o un poco
mayor, tanto en banda C como en banda Ku en los satélites comerciales, pero puede

tener desde menos de 1 MHz hasta pocos MHz en las bandas de servicio movil.

El proceso de canalizacion en el multiplexor separa las sefiales por medio de filtros a la
anchura de cada transpondedor, si existe mas de uno, continuando con atenuadores
variables para ajustar individualmente la ganancia total de cada transpondedor (los
cuales representan en realidad unidades de control de ganancia), con los
amplificadores de potencia el multiplexor de salida para recombinar las sefales, y
finalmente la antena transmisora, que en ambos casos es la misma empleada para
recepcion, por lo cual deben tomarse las precauciones necesarias para evitar que las

sefales de salida tengan alguna forma de interaccion con las de entrada.

La separacion de las sefiales en varios canales tiene ventajas por las cuales en la
actualidad no se procesa una banda ancha por medio de uno solo, obviamente, la
subdivision en varios canales presenta la inconveniencia de aumentar el namero total

de componentes, el peso y el costo del satélite.

3.2. Receptor de Banda Ancha

El receptor de banda ancha tiene las funciones de amplificar las sefiales muy débiles
recibidas y trasladar sus frecuencias abarcando todo un repetidor, las que realiza con
los elementos que se muestran en la Figura 3.2 sin incluir la redundancia que contiene

duplicados los mismos componentes después del filtro de entrada.
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Filtro

Entrada —» —
\ —~

Fy

Figura 3.2 Diagrama por bloques simplificado de un receptor de banda ancha tipico en banda Ku,
sefialando las ganancias o pérdidas de cada elemento. b y ¢ forman un convertidor reductor. Fy y

Fp son las frecuencias del enlace ascendente y del descendente.

Cuando se reutilizan frecuencias en un satélite por medio de distintas polarizaciones, o
mediante haces aislados unos de otros aprovechando sus caracteristicas de
directividad y orientacidon, se requiere un receptor activo por cada reutilizacion,

pudiendo existir sélo uno redundante de respaldo comun para varias reutilizaciones.

La ganancia total del receptor de banda ancha es del orden de 50 a 60 dB, dividida en
dos partes de valor similar, una en frecuencia de recepcion y otra en la de transmision,
lo que reduce los requisitos de blindaje para evitar la realimentacién y la inestabilidad.

A la entrada se encuentra un filtro que limita las sefales, la interferencia y el ruido al
intervalo de frecuencias total del repetidor, seguido por un circulador de aislamiento. El
requisito mas importante del preamplificador es su bajo factor de ruido. Esta unidad
debe tener una temperatura de ruido suficientemente baja para participar s6lo en menor
proporcion en la total del sistema, aunque su posible gama de valores tiene un menor
efecto a frecuencias inferiores a 11 GHz, ya que en los satélites predomina la

temperatura de ruido de la antena por estar orientada hacia la Tierra.
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3.3. Demultiplexor

El demultiplexor de entrada tiene la funcion de canalizar o dividir las sefales a los
anchos de banda que correspondan a los transpondedores, que pueden ser de 1 MHz o
menos para servicios moviles en bandas muy bajas, hasta 80 y aun mas MHz como
extremo en banda C o K. En la banda para television directa, empleando tecnologia de
compresion de las sefiales, con canales multiplexados, en satélites especializados, la
anchura tipica de los transpondedores es de 27 a 40 MHz, de valor igual para todos
ellos. La anchura de los transpondedores en cada caso esta determinada por el tipo de
servicios a que se destine el satélite, ya sea especializado o para servicios multiples,
tomando en cuenta en este Ultimo tanto la variedad de ellos como el trafico estimado

para cada uno, que también influye en la capacidad del subsistema de energia.

El demultiplexor con la cadena amplificadora de potencia y uno o mas multiplexores de
salida forman el subsistema de distribucion de canales de una banda. Empleando la
tecnologia actual, en las bandas mas utilizadas, el demultiplexor normalmente esta
constituido por los llamados circuladores, por filtros y por correctores, como se presenta
en el diagrama de la Figura 3.3.

filtro corrector

b
del receptor de @ = ——

banda ancha g

b
~ ] i
~

202
1
!

Figura 3.3 Diagrama por bloques de un demultiplexor de entrada

(a)Circuladores, (b) carga resistiva, (¢) salida a la cadena de amplificacién
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Los circuladores hacen que la sefial gire en la direccion de la flecha (mediante el campo
magnético producido por discos de ferrita en direccién perpendicular) y que salga en el
puerto inmediato siguiente, en el cual un filtro toma la energia correspondiente al ancho
de banda de un transpondedor. En cada giro la energia se deriva parcialmente a uno de
los canales y al final, una carga puramente resistiva de terminacion absorbe la energia
remanente, evitando su reflexion. La cadena de circuladores produce un efecto
deseable de aislamiento de un filtro a otro, aunque también causa pérdidas de amplitud
de las sefales, que son tolerables debido a que los valores de potencia son todavia
bajos en la etapa en que operan, no afectando la eficiencia total de los

transpondedores.

Los filtros de paso de banda del demultiplexor deben tener pérdidas de insercién
minimas (pérdidas dentro del intervalo de frecuencia de la parte atil del canal
correspondiente). También deben tener una respuesta de frecuencia en amplitud
relativamente uniforme dentro de banda, por ejemplo de + 0.5 a 1 dB, y un alto rechazo,
o gradiente de atenuacion contra frecuencia fuera de ella, para evitar que distintos
canales amplifiqguen la misma sefial, lo cual produciria el efecto indeseable de trayectos
multiples, causando a su vez que la amplificacion dentro del canal tenga pendiente,

valles en la cobertura del haz a determinadas frecuencias y otras degradaciones.

Cada filtro esta formado por 2 o méas cavidades de precisién (cada una con 2.5 a5 cm
como valor tipico de cualquiera de sus dimensiones en banda C), separadas por
aberturas o iris para su acoplamiento electromagnético y ajustadas por sintonia fina
micrométrica. Su construccion se hace lo mas ligera posible y las aleaciones metalicas
empleadas deben tener un coeficiente de dilatacion térmica muy bajo, como por
ejemplo el del Invar (2.4 partes por millon/°C), con plata depositada en sus superficies,
para evitar las variaciones fuera de tolerancia de su desempefio con las variaciones de

temperatura a las que estan sometidos.
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Los juegos de cavidades que forman el filtro para cada transpondedor y los correctores
se acoplan a su cadena de amplificacion individual. Como es dificil lograr el desempefio
requerido con un minimo de cavidades en cada filtro, generalmente es necesario hacer

ajustes de amplitud y de fase de éstos mediante correctores.

Debido al uso de los circuladores, que evitan la interaccion entre los filtros del
demultiplexor de entrada, éstos pueden ser probados y ajustados antes de ensamblar el
conjunto, lo que facilita dicho ajuste.

3.4. Cadena de Amplificacion de Potencia

La cadena de amplificacién de potencia de cada transpondedor contiene un atenuador
de ajuste fijo para igualar la ganancia maxima de todos los transpondedores, incluyendo
las etapas anteriores, un control de ganancia por pasos para variar la ganancia del
transpondedor por medio de mandos desde el centro de control, un amplificador
excitador, si es necesario, y el amplificador de potencia.

Opcionalmente los transpondedores pueden tener también linealizadores, control
automatico de ganancia, regeneracion de las sefiales y otras formas de procesamiento
a bordo, asi como estar interconectados a una matriz de conmutacion para el
encaminamiento de sefales a distintos haces, ya sea para reconfiguracion a largo plazo
de los enlaces, mediante mandos enviados desde tierra, o en forma automética

instantanea en una secuencia repetitiva que puede también modificarse desde tierra.

3.5. Unidad de Control de Ganancia

La unidad de control de ganancia es una de las menos complejas de la carga de
comunicaciones, pero no estd constituida solamente por un atenuador, ya que
proporciona tanto atenuacion variable como ganancia fija, control de variaciones de la
amplitud por variaciones de temperatura, ajuste para igualar la ganancia maxima de los
transpondedores y conversion de las sefales de telemando que hacen variar la

ganancia. Ademas, como otras unidades, emplea aisladores de entrada y de salida con
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pérdidas entre 0.3 y 0.5 dB en cada uno. El control de la ganancia se complementa
frecuentemente con amplificadores de baja ganancia antes y después del atenuador

actuado por telemando.
3.6. Amplificadores de Potencia

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 satélites
comerciales s6lo se emplean los llamados tubos de ondas progresivas (TOP) y los
amplificadores de potencia de estado sdélido (SSPA). Uno de los principales atractivos
de los primeros ha sido la ventaja de existir unidades para operar en una gama mas
amplia de potencias, por lo que se han utilizado en una proporcion mucho mayor que

los segundos.

Los amplificadores de estado solido tienen usualmente menor costo, un factor de ruido
menor y producen menores efectos de intermodulacion debido a su mayor linealidad.
No obstante, los SSPA proporcionan individualmente menor potencia y menor eficiencia
qgue los tubos de ondas progresivas, por lo que casi siempre se consideraban una
opcién solamente para los transpondedores de menor potencia, pero el aumento
progresivo de su capacidad de potencia ha modificado en cierta medida esta situacion.

Recientemente la tecnologia tanto de los TOP como de los SSPA ha tenido muchos
avances que abren mas opciones de seleccion para los nuevos sistemas de satélites. El
tubo de ondas progresivas es un dispositivo amplificador de banda ancha, que puede
abarcar 500 MHz o mas, con adecuada uniformidad de ganancia y retardo de grupo,
caracteristicas que junto con la amplia gama de potencias de RF en que se fabrica y
con su eficiencia han causado que se utilice en la mayoria de los repetidores de

satélite.
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Los amplificadores de estado sélido necesitan mas de una etapa para obtener su
ganancia total. A causa de las combinaciones que se debe realizar, salvo los nuevos
avances en este campo, s6lo es posible conectar cuatro etapas finales en paralelo, ya
gue con mas no se podrian lograr las caracteristicas uniformes de ganancia, fase,

potencia y estabilidad que se requieren.

3.7. Multiplexor de Salida

El multiplexor de salida retne las sefales de cada transpondedor con las de los demas
y las entrega a la antena transmisora, en el caso de las bandas C y K por medio de un
multiple o colector de guia de ondas. Aunque su construccion es similar a la del
demultiplexor en cuanto que utiliza también cavidades para el filtrado, no contiene los
circuladores. Empleando menos cavidades por filtro se reduce la pérdida de insercion,

aumentando la eficiencia, y es menor la pendiente de atenuacion fuera del canal.

Para que el multiplexor cumpla sus especificaciones debe operar dentro de un intervalo
limitado de temperaturas. Cuando no operan todos los transpondedores, o la mayoria
operan con valores altos de retencibn de potencia, generalmente se requiere
calentamiento adicional al que producen sus pérdidas, con el propdsito de evitar

variaciones grandes de temperatura en las cavidades.

La alta potencia combinada en el multiplexor de salida puede presentar dos problemas
gue deben atenderse, especialmente en los casos en que algun elemento sea comun a
las sefiales de transmision y de recepcidén, como puede ser una antena. Uno de estos
problemas es la intermodulacion pasiva (PIM), que se presenta a causa de que el
elemento considerado esté construido con materiales magnéticos, o con partes
metalicas que tengan un contacto imperfecto y contaminando entre dos de ellas,
respondiendo en forma no lineal a la sefial transmitida, lo cual genera productos

espurios indeseables, de magnitud comparable a las sefales recibidas.
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La solucién consiste en utilizar materiales adecuados, precision en la superficie de las
partes mecénicas y utilizar suficiente presion entre ellas, asi como evitar la
contaminacion. El segundo posible efecto de la alta potencia en el multiplexor consiste
en la avalancha de electrones que puede producirse, a determinadas frecuencias y
potencias, en el espacio de una separacion al vacio entre dos superficies metalicas, por

emision secundaria entre ellas, causando intermodulacion, ruido y hasta dafio fisico.

3.8. Antenas

Los colectores de los multiplexores de salida se conectan, a menudo por medio de
guias de ondas, a uno o mas radiadores primarios, los cuales dirigen la energia
directamente a la zona de cobertura o hacia un reflector que concentra o conforma los
haces, en cuyo caso a los radiadores se les considera alimentadores. Los radiadores
primarios en frecuencia superiores a 4 GHz generalmente estan construidos de un
metal ligero de pared delgada y tienen una forma de seccion transversal variable que
aumenta progresivamente desde la de guia de onda hasta su terminacion abierta al
espacio. Su forma tiene el efecto de evitar la reflexion de energia que ocurriria si la guia
de onda radiara directamente, asi como crear una directividad que modela en cierta

proporcién el flujo de las ondas en las direcciones mas convenientes.

El elemento radiador o el conjunto de elementos que permiten la radiacion de la
potencia amplificada de las portadoras al espacio, o la recepcion de las sefiales desde
éste, constituyen una antena o el sistema de antenas de un satélite. Las antenas tienen
un comportamiento igual para transmision y recepcion a la misma frecuencia por el
principio de reciprocidad, por lo que una misma antena puede ser usada para recepcion
y para transmisién, y se obtienen resultados diferentes en ganancia y directividad en la

medida en que sean diferentes las frecuencias para cada una de dichas funciones.

Las caracteristicas principales de las antenas de un satélite dependen
fundamentalmente de la extension y forma deseadas de la cobertura o coberturas. Para
radiar o recibir a 6 desde una maxima cobertura de un satélite geoestacionario

internacional se usa un haz llamado global y sé6lo se requiere un radiador primario. Para
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una cobertura menos dispersa se requiere uno o0 mas radiadores primarios y un

reflector, o alternativamente un grupo de radiadores primarios sin reflector.

Un haz de seccion transversal circular, es decir, con flujo de potencia emitida de igual
magnitud en cualquier direccion que tenga un angulo constante alrededor de su eje de
propagacion, se puede obtener mediante un radiador primario y un reflector, 6 por
medio de un grupo de radiadores primarios sin reflector. Si se emplea la primera
alternativa, el tamafio del reflector debera ser mayor en la medida en que sea necesario
obtener un haz mas concentrado, como el caso de un haz puntual de 2°, por ejemplo, 6

para operar en frecuencias mas bajas.

Con un mayor tamafio del reflector se obtiene también mayor potencia en direccion del
apuntamiento, en proporcién a la ganancia respecto de un radiador isétropo. El tamafio
del reflector tiene un limite si es de construccion rigida, porque al plegarse sobre el
satélite antes de su lanzamiento no debe exceder las dimensiones externas de éste,
gue generalmente no son mucho mayores de 2.5 metros de anchura en el caso de los
satélites estabilizados en tres ejes con las plataformas comerciales disponibles

actualmente.

Para frecuencias relativamente bajas, como en el caso de la banda L, el reflector
requerido en un satélite geoestacionario, si se emplea, puede ser de un tamafio muy
grande que hace necesario disefiarlo de tipo flexible, con el proposito de que, mediante
un mayor plegamiento, ocupe el espacio disponible durante el lanzamiento y después

de éste, desplegarlo y extenderlo.

En algunos casos es deseable contar con un haz angosto apuntable en distintas
direcciones, lo que es posible utilizando un mecanismo de orientacion con suficiente
precision, controlado por mandos emitidos por el centro de control del satélite,
constituido en su parte electromecanica por un balancin de dos ejes y actuadores

lineales excéntricos.
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Un satélite es un sistema muy complejo y delicado, integrado por varios subsistemas;
cada uno de ellos es igualmente importante, pues su probable falla podria causar la
inactividad parcial o total del conjunto. El satélite necesita energia eléctrica, disipar
calor, corregir sus movimientos y mantenerse en equilibrio, ser capaz de regular su
temperatura, ser resistente al medio en el que vive y, desde luego, poder comunicarse

con la tierra.

Un satélite se basa en tres componentes principales, dependiendo del tipo de satélite a

disefiar son las caracteristicas de los segmentos que se desarrollan a continuacion:

o El segmento de Tierra
o El segmento de Comunicaciones
o El segmento Espacial

El segmento de Tierra estd conformado por el subsistema de rastreo, telemetria y
comando. Su funcién es intercambiar informacién con el centro de control en Tierra

para conservar el funcionamiento del satélite. Monitoreo de su “estado de salud”.

El segmento de comunicaciones esta dividido en dos subsistemas: El subsistema de
Antenas, su funcién es recibir y transmitir las sefiales de radiofrecuencia desde o hacia
las direcciones y zonas de cobertura deseadas; Yy el subsistema de comunicaciones, su
funcién es amplificar las sefales recibidas, cambiar su frecuencia y entregarselas a las
antenas para que sean transmitidas hacia la Tierra. Ambos subsistemas estan
intimamente relacionados, por lo que algunos prefieren considerarlos como un solo

subsistema o “carga de comunicaciones”.

El segmento Espacial se encuentra constituido por cinco subsistemas: el subsistema de
energia eléctrica, su funcién es suministrar electricidad a todos los equipos, con los
niveles adecuados de voltaje y corriente, bajo condiciones normales y también en los
casos de eclipses; subsistema de control térmico, su funcion es regular la temperatura

del conjunto durante el dia y la noche; subsistema de posicion y orientacion, su funciéon
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es determinar y mantener la posicion y orientacion del satélite. Estabilizacion y
orientacién correcta de las antenas y paneles de células solares; subsistema de
propulsion, su funcién es proporcionar incrementos de velocidad y pares para corregir
las desviaciones en posicion y orientacion. Ultima etapa empleada para la colocacion
del satélite en la Orbita Geoestacionaria al inicio de su vida atil; y subsistema
estructural, su funcién es alojar todos los equipos y darle rigidez al conjunto, tanto

durante el lanzamiento como en su medio de trabajo.

Tanto al segmento espacial como al segmento de Tierra se les considera en conjunto

como el chasis 0 modelo basico del aparato.

4.1. El segmento de tierra

4.1.1. Subsistema de Rastreo, Telemetriay Comando

Este subsistema permite conocer a control remoto la operacion y posicién del satélite,
asi como enviarle 6rdenes para que algun cambio deseable se ejecute. El equipo de
telemetria cuenta con diversos tipos de sensores instalados en varios cientos de puntos
de prueba, que miden cantidades tales como voltajes, corrientes, presiones, potencia
de salida de amplificadores, posicion de interruptores y temperaturas, etc. Las lecturas
tomadas por los sensores son convertidas en una sefial digital que el satélite transmite
hacia la Tierra con una velocidad baja, entre 200 y 1, 000 bits por segundo, y esta
informacion permite conocer el estado de operacion del sistema, apoyada por la

informacién de rastreo.

El rastreo se efectia mediante la transmisién de varias sefiales piloto, denominados
tonos, desde la estacion terrestre de control hacia el satélite. Normalmente se utilizan
de seis a siete tonos distintos, cuya frecuencia es de unos cuantos kilohertz, y que
modulan sucesivamente en fase a la sefial portadora de la estacion terrena de control,
el satélite recupera los tonos y remodula con ellos a su propia portadora, para

retransmitirlos hacia la Tierra, en donde son detectados por el centro de control. Las
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sefales recibidas en Tierra se comparan en fase con las transmitidas originalmente, y
las diferencias obtenidas permiten calcular la distancia a la que se encuentra el satélite,

con precision de unas cuantas decenas de metros.

La transmision de las sefiales de telemetria y la retransmision de los tonos de rastreo

hacia la Tierra se realiza a través de un mismo amplificador a bordo del satélite.

Tonos de rastreo

<\ / L Comandos
OA para verificacion|

S
< Telemetria mSensores

Enlace de comando
y tonos de rastreo

Enlace de telemetria

T8 rastreo

=
Estacion en el
centro de control

Figura 4.1 El subsistema de rastreo, telemetriay comando

permite conocer y controlar la operacion, posicién y orientacién del satélite.

Toda la informacién de telemetria es digitalizada, multiplexada con TDM y enviada a la

Tierra en formato PCM.

Las seflales de comando son las que permiten efectuar las correcciones en la
operacion y funcionamiento del satélite a control remoto, como cambiar la ganancia de
los amplificadores, cerrar algun interruptor, conmutar de transpondedor, modificar la
orientacion de la estructura, o bien, durante la colocacién en Orbita extender los panales
solares, mover las antenas y encender el motor de apogeo o el “LAM”, segun el caso.
Todas estas sefales de comando van codificadas y cifradas, por cuestiones obvias de

seguridad.

Los satélites modernos también cuentan con un procesador de control a bordo, que

internamente genera determinados comandos para realizar funciones autonomas.
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4.2. El segmento de Comunicaciones

4.2.1. Subsistema de Antenas

Las antenas mas utilizadas en los satélites son monopolos, dipolos, helicoidales,
biconicas, cornetas, platos parabdlicos y arreglos de diversos tipos (planares de
cornetas, de dipolos, etc.). Entre las antenas mas avanzadas estan los platos
parabdlicos con superficie perfilada o irregular (en lugar de lisa) y los arreglos activos
con control de fase; estos ultimos son fabricados con tecnologia MMIC (Monolithic
Microwave Integrated Circuit) y son muy Utiles para generar muchos haces dirigidos

simultdneamente hacia diferentes direcciones.

En general, las antenas reciben las sefales de radiofrecuencia provenientes de las
estaciones terrenas transmisoras, y después de que son amplificadas y/o procesadas
en el satélite, las transmiten de regreso hacia la Tierra concentradas en un determinado

haz de potencia (0o en muchos haces).

Los elementos de alimentacién, denominados alimentadores, se usan en antenas
reflectoras, y generalmente son cornetas conectadas a guias de ondas que emiten
energia hacia un reflector parabdlico, o bien la captan proveniente de este Ultimo para

entregarsela a los equipos receptores.

En la Figura 4.2 se muestra un ejemplo esquematico de la integraciéon de antenas al

cuerpo central de un satélite triaxial.
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Figura 4.2 Muestra la integracién de las antenas con la torre o caja central de un satélite triaxial
asi como la posicién de las ruedas del momento y los espejos de cuarzo para la radiacion de calor

(Space System Loral).

Las antenas dependiendo de su aplicacion en particular nos pueden servir como
transmisoras 0 como receptoras al mismo tiempo, y han de tener las siguientes

caracteristicas:

La ganancia es la capacidad de la antena para amplificar las sefales que transmite o
recibe en cierta direccién, y se mide en decibeles en relacién con la potencia radiada o
recibida por una antena isotropica (dBi), es por ello que se desea tener siempre la
mayor ganancia posible en la direccion en la que vienen las sefiales que se quieren
recibir, 0 en la que se va a transmitir algo, y la minima en todas aquellas direcciones
gue no sean de interés; de ahi que los l6bulos laterales o secundarios de radiacion de
la antena deben ser lo mas pequefios que sean posible, para que no capten sefiales

indeseables provenientes de otros satélites o de sistemas terrestres de microondas.
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En general, la ganancia maxima Gnax de una antena de apertura esta dada por:

4TA
Gy = nf—z Ec. 4.1
En donde 1 es la eficiencia de la antena, A es el area fisica de su apertura (limitada por
la trayectoria cerrada de su borde) y A es la longitud de onda a la frecuencia de trabajo.

Al producto de la eficiencia por el area fisica se le llama apertura o area efectiva
(Ae=mA).

El ancho del haz del I16bulo principal de radiacién de un plato parabdlico, definido como
el angulo entre los dos puntos de media potencia, se puede calcular en forma muy

aproximada como:

0_34 = 7%/1 [grados] Ec. 4.2

En donde D es el didmetro del plato, con D y A en las mismas unidades.

[ A —

7
& N
/ \
/ \
Direccion de / \\ Direccidn de
méxima —_— / \ N méxima
ganancia / \ ganacia

‘% Lébulos

secundarios

Figura 4.3 Patron de radiaciéon de la antena parabdlica.
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En la Figura 4.4 la direccion de méaxima radiaciéon coincide con el eje del plato
parabdlico, mismo que pasa por el vértice y el foco de la antena. En el foco se coloca el
alimentador, que puede ser, por ejemplo, una sola antena de corneta o un arreglo con

varias cornetas.

(o]
Q §
O Direccion de A
L ‘\h
e i _.- -_—— —‘ + ‘-_F '—,—
méaxima '
ganancia Vi

Vértice

Figura 4.4 Direccion de maxima radiacion
a) Vértice y foco de un plato parabdlico; b) Alimentacion con una corneta; ¢) Alimentacién con un

arreglo de cornetas.

El angulo 6.3¢g dado por la Ec. 4.2 es el mismo indicado en la Figura anterior en a) y c).

Por observacion de la Ec. 4.2 se deduce que, si la frecuencia se mantiene fija y el
diametro aumenta, el ancho del haz de la antena disminuye proporcionalmente a D y su

ganancia maxima aumenta proporcionalmente al cuadrado de D.
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Figura 4.5 Ganancia G, en una cierta direccion que forma a grados con el eje principal de la
antena.

En donde B8.3gg se calcula como vimos con la Ec. 4.2, y tanto en a como en 0.34g son

sustituidos con su valor en grados.

Hoy en dia, en cambio, la mayoria de los satélites geoestacionarios, si no todos, tienen
haces conformados o perfilados que poseen huellas de iluminacién irregulares de
cobertura nacional, regional o hemisférica. Por su parte, los haces puntuales o pincel,

dada su naturaleza de cobertura relucida, si tienen una huella mas o menos simétrica.

El PIRE, combina a la Ganancia G de la antena transmisora en una determinada
direccién con la potencia total Pt que recibe del amplificador conectado a ella: PIRE =
Pt G. El PIRE 0 Potencia Isotropica Radiada Efectiva es simplemente el producto de la

potencia entregada a la antena por la Ganancia de ésta en cierta direccion.
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Los contornos del PIRE, es decir los lugares geométricos en los que el PIRE es
constante e igual a un determinado valor, tienen trayectorias irregulares cuando los

haces de radiacion son asimétricos. Los valores de los contornos se dan en dBW:
PIRE gelsaite =Pt X G W] Ec. 4.3

[PlRE]DBW =10 |Og PIREw =10 |Og Prw + [G]DBi Ec. 4.4

De la Ec. 4.4 se observa que si se conoce el valor del PIRE en dBW, y dado que Pt es
constante, es facil deducir el valor de la Ganancia de la antena en dBi mediante una

simple resta, para la misma direccion que corresponde a dicho PIRE:

[G]DBI = [PlRE]DBW— 10 |Og Prw Ec. 4.5

Generalmente, los haces globales se obtienen con antenas de corneta, cuya apertura
tiene una dimension eléctrica relativamente pequefia; las cornetas pueden ser
piramidales o coénicas, para obtener, respectivamente, polarizacion lineal o circular

Figura 4.6.

=1 D D
=X %

Figura 4.6 Antenas de corneta
a) Piramidal, b) Cdnica lisa, ¢) Cdnica corrugada.
Los haces hemisféricos se logran con platos parabdlicos pequefios; y los tipos pincel o

puntual requieren de platos parabdlicos grandes (en términos eléctricos o de dimension
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en longitudes de onda). Con un sdlo alimentador o corneta que ilumina al reflector, es
posible obtener huellas circulares o elipticas, segun se requiera, pero hay paises y
regiones que tienen geometrias muy asimétricas, de modo que es necesario idear

huellas irregulares.

Veamos ahora como lograr que una antena parabdlica radie hacia la Tierra produciendo
una huella irregular. La manera tradicional de hacerlo se ilustro en la Figura 4.6 c), con
tres cornetas situadas en la region cercana al foco geométrico. En cuanto al concepto
general de su funcionamiento, puede ser explicado de una manera relativamente
sencilla como la siguiente. Considérese que se tienen tres cornetas ubicadas frente a

un plato parabdlico como se muestra en la Figura 4.7.

Haz producido
“.. con la corneta 1

Haz producido
i con la corneta 2

Haz producido
con la corneta 3

Figura 4.7 Ejemplo de tres cornetas

gue iluminan a un mismo plato parabdlico y producen tres haces hacia la tierra.

La corneta 2 esta en el foco geométrico del paraboloide y su radiacién, después de ser
reflejada por éste, se convierte en el haz central dirigido hacia la Tierra, por su parte, las
radiaciones reflejadas de las cornetas 1 y 3 producen los haces también indicados, pero
en lados opuestos al haz central con relacion a sus posiciones en el arreglo, tal como

ocurriria con haces de luz reflejados en un espejo curvo.

Imaginemos a continuacién un caso sencillo, como el que se ilustra en la Figura 4.8
para darle cobertura al territorio mexicano con haces que traslapan entre si, de modo

que no haya “huecos” geograficos sin niveles altos de potencia.
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En la opcion 1 se tienen tres haces (paraboloide iluminado por un arreglo con tres
cornetas) y en la opcién 2 se usan cinco haces (paraboloide iluminado por un arreglo

con cinco cornetas).

Opcidn 1 Opcion 2

Figura 4.8 Ejemplo de dos posibles coberturas del territorio mexicano con huellas

Generadas con por un paraboloide con un arreglo de cornetas.

Es evidente que la segunda opcidn se aproxima mejor a la configuracién del pais, es
decir, produce una huella de iluminacion mas eficiente con menos desperdicio de
potencia en el mar. También se nota que los didmetros de los haces pueden ser
desiguales (opcién 1), producidos por cornetas de tamafios diferentes; las mas
pequefias producen haces anchos y las mas grandes generan haces angostos. El
disefio 6ptimo seria aquel que se ajuste lo mejor posible al territorio, con el minimo
namero de posibles cornetas para reducir el peso del satélite y, por consiguiente, los

costos del lanzamiento.

Actualmente se cuenta con una técnica alternativa para producir tales huellas
irregulares, con ahorro de peso y costos de lanzamiento. Muchos satélites modernos la
utilizan. Consiste en emplear una sola corneta que ilumina a un reflector parabdlico

imperfecto, es decir con superficie perfilada, Figura 4.9.
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Figura 4.9 Configuracion de reflectores parabodlicos para sintetizar huellas conformadas radiadas
por un satélite
a) reflector parabodlico convencional alimentado por muchas cornetas; b) reflector parabdélico

perfilado alimentado por una sola corneta.

Dandole el perfil adecuado al reflector y utilizando un solo alimentador, en lugar de usar
un arreglo de alimentacién con decenas de cornetas y una red de formacion del haz, no
sélo se reduce el costo y el peso total del sistema de antenas, sino se evita las pérdidas

de potencia asociada con el sistema tradicional de alimentacion.

En condiciones normales, los datos de telemetria y comando son perfectamente
transmitidos con platos parabodlicos de comunicaciones. También pueden usarse
cornetas con cobertura global. Sin embargo, durante la colocacion en o6rbita o en
periodos anormales (desviaciones inesperadas de orientacion) durante su vida util, es
muy posible que dichos platos estén plegados o que, simplemente, no apunten hacia la

Tierra, segun el caso.
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Es obvio que, en esos momentos, es vital obtener informacion de telemetria y enviar
comandos, y por ello los patrones de radiacion de las antenas requeridas para estos
casos tipicos deben ser casi omnidireccionales. La antena biconica resulta
particularmente adecuada ya que tiene un patrén toroidal como se muestra en la Figura
4.10.

Volumen
toroidal de
radiacion

Figura 4.10 Antena bicénica usada para comando y telemetria bajo condiciones anormales.

El funcionamiento basico de éstos arreglos consiste en la suma vectorial de los campos
radiados por muchas antenas idénticas (cada una es llamada ‘Radiador o Antena
Elemental’), en donde cada antena es alimentada con cierta fase y magnitud de
potencia. Al variar las magnitudes y las fases relativas de todos los elementos del
arreglo, se obtienen haces de diferentes formas y con direccibn o apuntamiento
variable. Como el esquema de alimentacion no es fijo sino controlable
electronicamente por medio de un procesador es posible reconfigurar los haces segun
se requiera, aun cuando el aparato ya esté en orbita. Esta flexibilidad le da a dichos
arreglos o APA (arreglo activo con control de fase), también llamados “arreglos

fasados”, un gran potencial en los satélites de este siglo.
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4.2.2. Subsistema de Comunicaciones

Se le puede relacionar a las antenas con el subsistema de comunicaciones mediante el
diagrama simplificado de la Figura 4.11. Todas las sefiales provenientes de la Tierra
con una determinada frecuencia dentro de cierta banda comdn entran al satélite por

medio de la antena receptora.

Grupo 1

( Canales de N
‘ banda ancha '
/I/' Grupo N m

Antena Antena
receptora transmisora

Figura 4.11 Diagrama simplificado de la relacién entre los subsistemas de antenas y

comunicaciones.

En el interior del aparato las sefiales son separadas por grupos, amplificadas, tal vez
procesadas digitalmente, y son trasladadas a frecuencias mas bajas dentro del espectro
electromagnético; posteriormente son amplificadas ain mas y reagrupadas, para que

todas salgan de regreso hacia la Tierra a través de la antena transmisora.

Aqui la palabra grupo se refiere a un canal de banda ancha; el nimero de grupos o

canales de banda ancha son amplificados y procesados en paralelo, es variable
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dependiendo del disefio del sistema al gusto de su propietario; doce es un numero
tipico en los satélites comerciales que trabajan en las bandas C y Ku para una
determinada polarizacion. Cada canal de banda ancha tiene un ancho de banda de
varios MHz y puede contener uno, algunos 0 cientos de canales de datos, de telefonia o
de television, segun las tasas de transmision y técnicas empleadas de modulacion,
multiplexaje y acceso multiple. A cada canal de banda ancha o de microondas se le
refiere como transpondedor; asi por ejemplo un satélite tipico tiene doce

transpondedores para una determinada banda de trabajo (C, Ku, etc.) y polarizacion.

Un transpondedor, es toda la cadena de unidades o equipos interconectados en serie
del canal de banda ancha, desde la antena receptora hasta la antena transmisora,
algunas unidades o equipos, por ejemplo el amplificador de bajo ruido o el demultiplexor
de entrada, son comunes o compartidos entre todos los transpondedores, de modo que
aunqgue se haga referencia a un determinado transpondedor, por decir el octavo dentro
de los doce, debe entenderse que se trata de todo un canal con varios equipos
interconectados y no solamente de una pieza de equipo.

4.2.2.1. Bandas y Frecuencias Asignadas

La capacidad de trafico de un satélite esta limitada por dos factores: ancho de banda y
potencia de los amplificadores. Por lo que respecta en ancho de banda, la Unién
Internacional de Telecomunicaciones (UIT) ha asignado para los satélites actuales de
comunicaciones las bandas de:

e VHF(30 — 300 MHz),

e UHF (0.3-3 GHz),bandas Ly S,

e SHF (3 — 30 GHz), bandas C, X, Ku y Ka, que son empleadas actualmente por

los satélites civiles y militares para diferentes tipos de servicios.
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Estas bandas son muy amplias y han sido divididas por conveniencia en sub-bandas,
también conocidas como “bandas”; Los tres principales tipos de servicios definidos
tanto por la UIT como por la FCC (Comisién Federal de Comunicaciones) de los
Estados Unidos son conocidos por las siglas FSS, MSS y BSS.

e FSS o servicio fijo por satélite es un término genérico que se aplica a todo
servicio de comunicaciones que no sea ni movil ni de radiodifusion. La mayoria
de los satélites de comunicaciones corresponde a esta categoria.

e MSS o servicio movil por satélite se refiere a toda comunicacion entre dos puntos
arbitrarios en tierra firme, aire o mar; uno de éstos puntos puede estar
cambiando de posicién, o bien ambos.

e BSS o servicio de radiodifusion por satélite es una categoria especial en la que
las sefales transmitidas son recibidas directamente en los hogares. También
suelen llaméarsele DBS (Servicio Satelital de Difusion Directa) o DTH (Servicio

Directo al Hogar).

Cada servicio tiene sus propias bandas de frecuencia asignadas, y los limites inferior y
superior de cada una de ellas pueden variar dependiendo de la regidn; las tres regiones

en que la UIT ha dividido al mundo se muestran delimitadas en la Figura 4.12.
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Figura 4.12 Divisién del mundo por regiones hecha por la UIT

para fines de radiocomunicaciones.

Las bandas de VHF, UHF, y en particular la L, son usadas generalmente para
comunicaciones méviles con ancho de banda limitado; la S también es empleada para
comunicaciones maviles y ciertos servicios de recepcién de Tv; la L y la S tienen
frecuencias centrales cercanas a 1.5 y 2 GHz, respectivamente, pero su ancho de
banda disponible es muy pequefio en comparacién al de las bandas de frecuencias

superiores.

Las bandas C y Ku son las mas usadas actualmente por los satélites comerciales, pero
como ya es casi imposible dar nuevas posiciones para mas satélites que trabajen en
éstas bandas sin interferir con satélites vecinos ya existentes, también ha comenzado a

ser aprovechada la banda Ka con un ancho de 3,500 MHz.
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Su principal desventaja es que cuando llueve los niveles de atenuacion a esas
frecuencias son mucho mayores que en las bandas C y Ku; por ello, la disponibilidad de
disefio de los enlaces en banda Ka (tipicamente 99.5%) es menor que la de los
correspondientes en las bandas C y Ku. Finalmente la banda X esta reservada para

transmisiones militares y gubernamentales.

Banda Enlace Ascendente Enlace Descendente | Servicio
(GHz2) (GHz)

C. 6/4 GHz 5.925 - 6.425 3.700 — 4.200 FSS
(500 MHz) (500 MHz)

X: 817 GHz 7.900 — 8.400 7.250 — 7.750 Comunicaciones
(500 MHz) (500 MHz) militares

Ku: 14/12 GHz 14.0- 145 11.7-12.2 FSS
(500 MHz) (500 MHz)

Ku: 17/12 GHz 17.3-17.8 12.2 -12.7 BSS
(500 MHz) (500 MHz)

Ka: 30/20 GHz 275-31.0 17.7-21.2 FSS
(3, 500 MHz) (3,500 MHz)

Q/V: 50/40 GHz 47.2 —50.2 39.5-425 FSS
(3,000 MHZ) (3,000 MHz)
Banda V Banda Q

Tabla 4.1. Resumen de las frecuencias asignadas para los servicios de FSS y BSS con satélites
geoestacionarios en laregidn 2 (continente americano). El ancho de banda disponible se muestra

entre paréntesis.

El atractivo de la pareja formada por las bandas V y Q es que, de acuerdo con la Tabla
4.1 se tiene un ancho de banda total de 3,000 MHz para satélites geoestacionarios y

de 1,000 MHz para los de orbitas bajas e intermedias.

4.2.2.2. Polarizacion y Reutilizacion de Frecuencias

Es posible aumentar la capacidad de cada satélite usando dos trucos técnicos,
desarrollados precisamente para utilizar las frecuencias asignadas por duplicado o un

(32

poco mas, sin producir interferencias significativas. Estos “trucos” son conocidos como
reutilizacion de frecuencias y los hay de dos tipos: con aislamiento espacial y con

discriminacion de polarizacion.
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La reutilizacion de frecuencias con aislamiento espacial se realiza con antenas que
produzca muchos haces dirigidos hacia zonas geograficas diferentes; las huellas de
iluminacién que estén lo suficientemente separadas entre si pueden emplear las

mismas frecuencias, como se ilustra en la Figura 4.13.

Re! ion 1

Region 2 2
|
|

[
H

Eg Region 3

Figura 4.13 Concepto generalizado de la reutilizacién de frecuencias con aislamiento espacial.

El mismo satélite transmite con el mismo bloque de frecuencias F; en las regiones 1y 3.

En cambio, la reutilizacion de frecuencias con discriminacion de polarizaciéon es
efectuada mediante la transmisién simultdnea en un mismo haz, a la misma frecuencia,

con sefiales de polarizaciones ortogonales, Figura 4.14.
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Polarizacion vertical

Polarizacién horizontal

Figura 4.14 Concepto de la reutilizacién de frecuencias con discriminacion de polarizacién.

Recuérdese que la polarizacion de una sefial electromagnética esta asociada a la
direccién de su campo eléctrico; dos polarizaciones son ortogonales entre si cuando
sus vectores de campo eléctrico forman 90° en todo momento. Los sistemas que
emplean polarizacién circular tienen la ventaja de que sus antenas no necesitan
orientacion de polarizacion; en cambio, los que operan con polarizacion lineal si la

requieren.
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4.2.2.3. Transpondedores

Es importante recordar que las sefales de comunicaciones (telefonia, television e
informacion digital) recibidas por el satélite entran en €l a través de su subsistema de
antenas, y después de procesarlas debidamente las retransmite de regreso a la Tierra.
Los principales pasos del proceso, son amplificar las sefiales a un nivel de potencia
adecuado, para que puedan ser recibidas a su regreso con buena calidad, asi como
cambiarlas de frecuencia, para que salgan con el conjunto de antenas sin interferir con
las sefiales que estén llegando simultdneamente. El subsistema de comunicaciones
realiza estas funciones mediante filtros, amplificadores, convertidores de frecuencia,

conmutadores y multiplexores, entre otros dispositivos de microondas.

El diagrama de la Figura 4.15 muestra una relacion mas detallada que la Figura 4.11
entre las antenas y el equipo de comunicaciones. Para mayor sencillez, en él solamente
se ilustra una de las posibles trayectorias o cadenas de los equipos que hay en el
subsistema de comunicaciones. A la trayectoria completa de cada repetidor,
comprendiendo todos sus equipos desde la salida de la antena receptora (punto 1 de la
Figura 4.15) hasta la entrada de la antena transmisora (punto 2 de la Figura 4.15) se le
da el nombre de transpondedor, 0 sea, que el subsistema de comunicaciones consta

de muchos transpondedores, y su numero depende del disefio del satélite.

Antena

Antena Amplificador Amplificador e

receptora de balo Atenuador  Amplificador

de potencia

T e g sora
1 ruido : . in [\
5 D
> —
M 3 Conexion con = \“
: : E’: otros ?}tgnudadores E
I : y amplificadores W
Senal Convertidor 2 s potencia =) Senal
de la g de frecuencia > =1 hacia la
Tierra Demultiplexor Multiplexor Tierra

Subsistema de comunicaciones

Figura 4.15 Relacion entre los subsistemas de antenas y comunicaciones.
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El subsistema de comunicaciones, incluyendo el de las antenas, es el de mayor interés
para los ingenieros de comunicaciones cuya responsabilidad es planificar el uso del
satélite, es decir, asignar las trayectorias o transpondedores en los que deben de ir los
diferentes servicios, asi como el espacio que deban ocupar dentro de cada amplificador

y elegir los equipos necesarios en las estaciones terrenas.

Las sefales provenientes de la Tierra que entran por la antena receptora pueden
contener muchos canales de television, o miles de canales telefonicos o de datos, todos
ellos enviados en frecuencias diferentes; al rango de frecuencias que hay entre la
frecuencia mas baja y la mas alta de las que se transmiten se les da el nombre de
ancho de banda. Cuanto mayor sea el ancho de banda de un equipo, éste serd mas
eficiente.

Las antenas receptoras y las antenas transmisoras, tienen un ancho de banda muy
grande, suficiente para operar a las frecuencias asignadas para los satélites de
comunicaciones, cuya mayor parte funciona actualmente en las bandas de frecuencia C
y Ku. Como se mostr6 en la Tabla 4.1, cada una de estas bandas de acuerdo con el
ancho de banda de operacion, o sea, el rango de frecuencias disponibles, es de 500
MHz para transmision y 500 MHz para recepciéon. Existen satélites denominados
hibridos, que tienen los equipos necesarios para trabajar simultaneamente tanto en la
banda C como en la Ku; esto duplica la capacidad en el nimero de canales que puede
manejar el sistema al mismo tiempo; por lo general, estos satélites hibridos también
usan reutilizacion de frecuencias, lo cual aumenta ain mas el potencial de manejo de

trafico.

La antena receptora del satélite detecta las frecuencias ascendentes y la central, pues
su ancho de banda de recepcién es mayor que 500 MHz. Los transpondedores, entre
otras funciones, cambian las frecuencias de todas las sefiales contenidas en ese rango,
bajandolas a otro de igual ancho de banda, pero cuyos limites inferior y superior son,
respectivamente, 3.7 y 4.2 GHz (véase la Tabla 4.1); posteriormente, todas las sefiales
contenidas en estas Ultimas frecuencias son entregadas a la antena transmisora para

que las envie de regreso a la tierra. Un enlace de este tipo se representa con la
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nomenclatura 6/4 GHz, indicando que la sefial sube al satélite con frecuencias cercanas
alos 4 GHz.

¢ Como se numeran los transpondedores? Recuérdese que el ancho de banda basico
de un satélite usual es de 500 MHz en total. Cuando un canal de television se transmite
por satélite con la tecnologia analOgica tradicional, al modularlo en frecuencia ocupa
normalmente hasta 36 de los 500 MHz disponibles, y técnicamente esa ocupacion

puede hacerse en cualquier parte dentro de ese rango.

Por conveniencia, el ancho de banda de 500 MHz se divide en espacios 0 segmentos,
cuyo numero depende de la aplicacién del satélite. En la Figura 4.16 se muestra una
division usual del ancho de banda de un satélite en 12 segmentos o0 espacios iguales de
36 MHz de ancho de banda de cada uno. Los espacios libres entre segmentos
adyacentes se dejan para disminuir la posibilidad de interferencia entre las sefiales que
cada uno contiene, y por ello se denominan bandas de guarda. Cada segmento de 36
MHz puede trabajar, por ejemplo, con un canal de television independientemente, por lo
que la capacidad total del satélite en esta banda C de operacion seria igual a 12
canales de television. También seria posible que en cada segmento cupiesen varios
canales de TV digital, dos canales de TV analdgica o cientos de canales telefénicos y

de datos.

Hay que recordar que la antena receptora del satélite capta todas las frecuencias de los
12 transpondedores. Es decir, por ella entran diferentes clases de sefales todo el
tiempo, que bien podrian ser en un momento dado seis o siete canales de television,

miles de canales telefénicos y algunos canales de datos.
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Frecuencias centrales (GHz)

5.965 6.005 6.045 6.085 6.125 6.165 6.205 6.245 6.285 6.325 6.365 6.405
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 || 11 || 12

—> > e
36 Banda de
MHz guarda

500 MHz

Figura 4.16 Ancho de banda de un satélite que opera en la banda C
dividido en ranuras de frecuencias de 36 MHz cada una. Cada ranura corresponde a las
frecuencias centrales que se indican son las que se usan para el enlace ascendente (de la tierra al
satélite). Para la transmisién satélite-tierra se hace una division similar del ancho de banda
comprendido entre 3.7y 4.2 GHz, con sus frecuencias centrales correspondientes. Cuando el
satélite usa doble polarizacién, las frecuencias centrales de cada polarizacién son diferentes para
reducir posibles interferencias y los transpondedores son numerados en forma distinta; por
ejemplo, los de una polarizacién son impares y los de polarizacidon ortogonal son pares Figura
4.20.
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Tal como se mostro en la Figura 4.15, el primer dispositivo electronico importante que
encuentra las sefales recibidas por la antena es un amplificador de bajo ruido. Este
amplificador tiene un ancho de banda muy grande, de 500 MHz, pues debe ser capaz
de amplificar al mismo tiempo todas las sefiales recibidas por la antena. Es un
dispositivo clave, de cuyo correcto funcionamiento depende que la informacion siga
fluyendo 6 no dentro del satélite, y por lo tanto se debe contar con un duplicado, por si
falla, el enlace se transfiere a otro que si esté en buenas condiciones, mediante un

conmutador Figura 4.22.

Cuando el nivel de potencia de las sefiales ha alcanzado un nivel adecuado, pasan por
un oscilador local que multiplica las sefiales que entran por otra generada internamente;
las sefiales obtenidas a la salida han sido desplazadas a frecuencias mas bajas en el
espectro radioeléctrico. El siguiente paso es separarlas en grupos o bloques, con un
demultiplexor como se mostr6 en la Figura 4.15, y después se introduce a un
multiplexor, conectado a la antena transmisora del satélite. En la misma figura se
observa que después de cada salida del demultiplexor hay un atenuador de microondas
0 resistencia variable (ésta sirve para disminuir a control remoto, y en distinto grado la
intensidad del bloque de sefiales que entra a cada amplificador de potencia, o a la
primera etapa de amplificacion si es que hay mas de una). Cuando la ganancia del
amplificador de potencia no es suficiente para obtener toda la amplificacion necesaria,
se utiliza un amplificador excitador; ocurre principalmente en la banda Ku o en

frecuencias superiores.

Cuanto mayor sea la intensidad de las sefiales que lleguen al satélite, se obtienen
mejores resultados en la primera etapa de amplificacion, ya que la relacion entre la
potencia amplificada y la potencia de ruido térmico generado internamente es mayor, y
como la calidad con la que finalmente la sefial se recupera en la Tierra depende, entre
otros parametros, de esta relacibn de potencias, se obtiene entonces una mejor
fidelidad. Todo tipo de informacion que se transmite al satélite tiene una frecuencia

asignada, denominada portadora.
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En la Figura 4.17 se muestra un ejemplo usual de lo que podria contener un
transpondedor de 36 MHz de ancho de banda, en donde el espacio de frecuencias
disponibles es ocupado por cuatro sefales similares en amplitud y ancho de banda, con

su propia frecuencia portadora.

Banda de guarda ¥ &

Portadora 1 Portadora 2 Portadora 3! ! Portadora 4

x
> 4

36 MHz

Figura 4.17 Posible configuracién de la ocupacion del espacio de frecuencias de un
transpondedor de 36 MHz
por ejemplo, del nUmero 8 de la Figura 4.16 cada tridngulo representa una sefial de telefonia que
contiene 132 canales telefonicos individuales y tiene asignada su propia frecuencia portadora. La
banda de guarda entre sefiales adyacentes se deja para reducir la interferencia entre ambas, y su

ancho siempre es funcion del tipo del tipo de sefiales que vayan a sus lados.

El numero de frecuencias portadoras que entrarian al amplificador de potencia seria
mayor que uno e igual a cuatro, y como la caracteristica entrada-salida del amplificador
no es lineal (Figura 4.18), se producirian internamente muchas sefiales adicionales e
indeseables que a la salida se sumarian a la informacién original, distorsionandola.

Estas sefiales se denominan en conjunto ruido de intermodulacion.
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Potencia Punto de saturacion

de salida A

Maxima |sAs==sasemsssncs s
I

Punto de operacion, abajo
de la regién menos lineal

del amplificador, para reducir
el ruido de intermodulacién

Potencia
» de entrada

Figura 4.18 Curva caracteristica no lineal de entrada- salida de un amplificador de potencia.
aes lareduccidon necesaria de la potencia de entrada respecto al valor que satura al amplificador,
para poder trabajar en el punto de operacién,y b es lareduccidon que se obtiene en la potencia
maxima que se obtendria en saturacién. En inglés, lareduccion a en la entrada se denomina

“back-off” de entrada, y la reduccidn b a la salida es llamada “back-off” de salida.

Los atenuadores o resistencias variables, descritos anteriormente, permiten regular la
intensidad de las portadoras y entregar menos o mas potencia a la entrada del

amplificador, con un nivel aceptable de ruido de intermodulacion.

Siempre que haya mas de una portadora al mismo tiempo en el amplificador de
potencia, se produce ruido de intermodulacion, por lo tanto, sera preciso operar en un
punto cada vez mas abajo del de saturacién, y sera menor la cantidad de potencia que
se pueda aprovechar a la salida. Este problema del ruido de intermodulacién también
se tiene en los amplificadores de potencia de las estaciones terrestres transmisoras.
Como se mostro en la Figura 4.15 el diagrama es muy basico, y puede haber distintas

versiones, como las que se muestran en la Figura 4.19.
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Los canales impares que pasan por el demultiplexor 1 serian los bloques de
informacion contenidos en los segmentos 1, 3,5, 7, 9y 11 de la Figura 4.16, y los que
pasan por el nimero 2 serian los que contienen la informacion de las ranuras 2, 4, 6, 8,
10 y 12 indicados en la misma figura. Este tipo de separacion de canales ofrece una
ventaja importante con respecto al uso de un solo demultiplexor, ya que la banda de
guarda entre los nuevos canales adyacentes se incrementa y por lo tanto se reduce la
posibilidad de interferencia entre ellos durante la etapa de alta amplificacion. Después
de que cada uno de los canales de 36 MHz ha sido amplificado por separado, con su
correspondiente reduccidn de potencia a la salida con respecto a la saturacion, segun el
caso, los canales impares se vuelven a juntar mediante el multiplexor 1, que tiene 6
entradas y una salida, y los canales pares son tratados igualmente por el demultiplexor
2, como se ve en la Figura 4.19; posteriormente, los dos grupos pasan por un sumador
de potencias, y el conjunto, ya de nuevo con un ancho de banda total de 500 MHz,

entra a la antena parabdlica transmisora.

- |
: i
I % = I
! Q - 1
1 o L I !
l— & = = 2 - :
: e = I
1 § E p I
Amplificador 1 o B4 = 1
Antena de bajo : - = : Antena‘
receptora  ruido Amplificador 1 transmi-
! | sora
! Atenuador Ampli- Amplificador
\ ficador de potencia |1
1 I
1
: l j ! “
| 1
L=t e D> |
Sefal Convertidor : 2 5| |1 Sedal
dela de frecuencia ! = E s : hacia la
Tierra 12 E 45| Tera
I — -
- S
|
= = -
X |

Figura 4.19 Version modificada del diagrama y equipos del subsistema de comunicaciones.
A diferencia del indicado en la Figura lll.XVI, se utilizan ahora dos demultiplexores y dos

multiplexores para procesar por separado los canales pares e impares y reducir la interferencia.
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En la Figura 4.20 se muestra el plan de frecuencias y polarizacion del satélite Satmex 5,
lanzado en 1998. El satélite es hibrido; tiene 24 transpondedores de 36 MHz en la

banda C, asi como otros 24 en la banda Ku, también de 36 MHz cada uno.

La frecuencia central de cada transpondedor se indica debajo de su bloque
correspondiente, en MHz, tanto para el enlace de subida como para el de bajada.
Notese el cambio de polarizacion de horizontal (H) a vertical (V), o viceversa, entre
ambos enlaces de subida y bajada. También debe observarse el desplazamiento de las
frecuencias centrales de los transpondedores pares con relacién a la de los impares; la
frecuencia central de los impares queda dentro de la banda de guarda de los pares, y
viceversa, como una medida adicional para reducir las posibles interferencias entre
transpondedores; ademas que la polarizacion de subida o bajada de los
transpondedores pares es ortogonal a la de los impares, de nuevo para la reduccion de

interferencias.

nRRnnnnnnann

HtJcentral 5945 5985 6025 6065 6105 6145 6185 6225 6265 6305 6345 6385
Vi feentral 3720 3760 3800 3840 3880 3920 3960 4000 4040 4080 4120 4160

2 4 ‘6 8 2 24
||I|.|I|||||l II'II.I||II lI.II I |

vt Jeentral 5965 6005 6045 6085 6125 6165 6205 6245 6285 6325 6365 6405
HL feentral 3740 3780 3820 3860 3900 3940 3980 4020 4060 4100 4140 4180

K ruler Ierz"Ku ZIIKU 2||KU 2I|Ku -2

V1 feentral 14020 14060 14100 14140 14180 14220 14260 14300 14340 14380 14420 14460
HY feentral 11720 11760 11800 11840 11880 11920 11960 12000 12040 12080 12120 12160

IKU 1||KU 1||KU 1IIKU -1

8 12 14
IKU 1|IKU 1" KU- 1IIKU 1|r1/f<2|r1n<2|r1/x2|r1m2"+<u 2"KU 2|IKU 2|IKU-2
Ht feentral 14040 14080 14120 14160 14200 14240 14280 14320 14360 14400 14440 14480
V4 Lentral 11740 11780 11820 11860 11900 11840 11980 12020 12060 12100 12140 12180

Figura 4.20 Plan de frecuencias y polarizacion del satélite Satmex 5.

Las frecuencias centrales de subida y bajada estan en MHz.

-63-



CAPITULO 4. DESARROLLO

El plan de frecuencias de otros satélites puede ser diferente al mostrado aqui como
ejemplo; entre otros cambios, podria ser que los transpondedores de banda Ku fuesen
menos, pero con un ancho de banda mucho mayor que 36 MHz. De acuerdo con la
Figura 4.19, el primer equipo que las sefales encuentran después de pasar por la
antena y guia de onda asociada es un amplificador de bajo ruido (ABR), seguido de un
oscilador local y un amplificador. Entre la antena y la entrada al ABR se coloca un filtro
pasabanda con el fin de atenuar todas las sefiales que estén fuera de la banda
deseada, tales como transmisiones provenientes de estaciones terrenas enlazadas con

satélites adyacentes o vecinos.

El diagrama tipico de ésta primera etapa es entonces de la forma mostrada en la Figura
4.21. El amplificador de bajo ruido esté integrado con transistores FET y tiene una
figura de ruido tipica de 1.5 dB y una ganancia de 59 dB en la banda C; en la banda Ku
los valores tipicos son de 1.6 dB y 60 dB, respectivamente; por ejemplo, los ABR del
satélite Satmex 5 tienen estos pardmetros de operacién. La conversion de frecuencia es
mas eficiente cuando se efectia a niveles bajos de potencia, lo cual justifica la
secuencia de los elementos de la Figura 4.21.

Filtro Amplificador Convertidor Amplificador
paso- de bajo ruido de frecuencia
banda: = © | jmesxxees

g Mezclador
'

(X

i g ’[>

Sefialesdentro @ | 000 teesees

2

de 500 MHz

mas sefales Banda C: sefialesenelrango  Banda C: sefiales en el rango
fuera de banda 5.925 - 6.425 GHz 3.7-4.2 GHz
provenientes de Banda Ku: sefiales en elrango  Banda Ku: sefiales en el rango
la antena 14 - 14.5 GHz 11.7-12.2 GHz

Figura 4.21 Etapa basica de recepcién y conversiéon de frecuencia de un satélite.

El diagrama correspondiente para el Satmex 5 se muestra en la Figura 4.22. Para la
banda C se tiene una redundancia de 4 a 2 receptores; es decir, hay 4 pero solo se

necesitan 2 funcionando a la vez.
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Las sefiales que llegan con polarizacion horizontal pasan por el filtro pasabanda y
después se encuentran con un conmutador de microondas para implementar la
redundancia; el simbolo usado para estos conmutadores de cuatro puertos es un circulo
con RT en el interior que indica redundancia. Este dispositivo estad hecho con cable

coaxial para la banda C y con guias de ondas para la banda Ku.

En la banda C no se usan conmutadores con guia de ondas por que resultarian tres
veces mas grandes y nueve veces mas pesados. Para el caso de la Figura 4.22, las
sefales con polarizacién horizontal entran al conmutador y pueden tener acceso a los
receptores 2, 3y 4 a través de su conmutador correspondiente. Si uno de ellos llega a

fallar, entonces se envia un comando al satélite para efectuar la conmutacién a otro

receptor.
Senales en frecuencias para
/ el enlace descendente
(3.7- 4.2 GHz)
Fitro s i
Sefales Amplificadores
recibidas con en cascada
polarizacion Conmutador
horizontal - Receptor 1
de microondas
(5.925 -

6.425 GHz) para redundancia on
> | ( i) RT
Fiitro pasobanda Filtro FHiro, s BW:

Amplificadores

en cascada 500 MHz

Conmutador Receptor 2
de microondas

para redundancia
ABR
RT RT
Senales Filtro pasobanda Filtro Filtro ~ ’ BW-

Amplificadores

'};eo?at:'llg:cs:lécgn en cascada 500 MHz
vertical Receptor 3
(5.925 -
6.425 GHz) R
Filtro Filtro ~ , l
A, Amplificadores
en cascada
Receptor 4

Figura 4.22 Diagrama de bloques de la parte inicial del subsistema de comunicaciones en banda C

del satélite Satmex 5. (Hughes space Communications Company.)
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Los amplificadores después del mezclador deben introducir poco ruido térmico y de
intermodulacién, porque trabajan con todas las portadoras simultaneamente; por lo
tanto, su punto de operacion estd a unos 20 dB o mas por debajo del punto de
saturacion, y a la salida hay un atenuador de microondas variable para balancear

cualquier diferencia posible de nivel entre una trayectoria y otra.

Debemos notar que para pasar del rango de frecuencias de 5.925 a 6.425 GHz al de
3.7 a 4.2 GHz, se necesita una diferencia de 2.225 GHz, la cual es proporcionada por el
oscilador de cristal local y un multiplicador de frecuencias en serie; el oscilador de
cristal trabaja a una frecuencia mas baja, tipicamente de 139.0625 MHz, y su
estabilidad es clave para el buen funcionamiento del conjunto; por ello su temperatura
es estabilizada con un dispositivo de calefaccion, particularmente cuando el satélite
entra o sale de un eclipse. La salida del oscilador de cristal se debe multiplicar entonces

por 16, para obtener la diferencia deseada de 2.225 GHz.
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Todo lo que sigue aqui es parecido a lo de arriba, como si fuera
su imagen reflejada en un espejo, para los transpondedores con
nuamero par, con sus correspondientes cambios de polarizacion

e con polarizacion
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Figura 4.23 Continuacion del diagrama de bloques del subsistema de comunicaciones del satélite

Satmex 5 en la banda C.

La seccion anterior es la Figura 4.22 (Hughes space and Communications Company.)
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Cada uno de los bloques de 500 MHz de ancho de banda pasa a un hibrido de 3 dB,
como se muestra en la Figura 4.23; este dispositivo de microondas, también llamado
acoplador de 3 dB, es un divisor de potencia con pérdidas despreciables, o sea que en
cada una de las dos salidas del hibrido existe la misma informacion con 500 MHz de
ancho de banda, las mismas portadoras, pero con la mitad de la potencia original.
Mediante circuladores de microondas, cuyo simbolo es un circulo con una flecha curva
en su interior, que indica el sentido del flujo de un puerto a otro, las portadoras son
separadas con filtros sintonizados en bloques de 36 MHz de ancho de banda; cada uno
de éstos bloques también puede contener varias portadoras, pero solo las de su
espectro correspondiente, por ejemplo el de la Figura 4.16. Esta separacion en bloques
0 canales de 36 MHz cada uno la realiza el demultiplexor, muchas veces llamado
también “multiplexor” de entrada, aunque no combina sino que separa sefales. Cada
filtro esta disefiado para que soélo permita el paso de los 36 MHz correspondientes a su
transpondedor, y las resistencias variables se usan una vez mas para nivelar la
potencia de salida. Una de las sefiales del hibrido de 3 dB se usa para separar los

canales pares y a la otra salida se emplea para extraer los canales impares.

Por ejemplo al final de la serie vertical de circuladores también hay un aislador (absorbe
la energia sobrante), precisamente para evitar reflexiones, en particular la potencia de
los canales pares que no es deseada en la secciéon de los transpondedores impares, y
viceversa. Como no es posible construir filtros exactamente perfectos, las posibles
interferencias entre filtros adyacentes se evitan o reducen gracias a las bandas de

guarda sefaladas en la Figura 4.20.

Podemos observar que en la etapa de alta amplificacion hay 15 amplificadores de tubos
de ondas progresivas o TWTA (Traveling Wave Tube Amplifier) para los 12 canales de
36 MHz provenientes de los filtros pasa banda, o sea que “sobran 3 TWTA”. Estos tres
amplificadores sobrantes permiten tener cierta redundancia o proteccion contra la

posible falla de algun otro TWTA.
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El acceso a los amplificadores primarios y los de respaldo se logra usando
conmutadores RT una vez mas, tal como se ve en la Figura 4.23, de igual forma a como
se usan en la entrada de los receptores redundantes (Figura 4.22). Entre cada
conmutador RT y cada amplificador TWT hay una unidad de control de canal o CCU
(Chanel Control Unit) que, por medio de comandos enviados desde el centro de control
en la Tierra, ajusta el control de ganancia de ese canal en pasos de 1 dB, desde +3
hasta -15 dB, para que el TWT trabaje en cierto punto de saturacion; en el caso de los
TWT de banda C de éste satélite, ejemplo (satmex 5), la potencia maxima de salida de
cada TWT (es decir, en saturacion) es de 36 W. Hay que observar que las conexiones
en forma de anillo de los conmutadores RT hacia los CCU y TWT permiten tolerar hasta
tres fallas de amplificadores sin que ningun transpondedor interrumpa su servicio.
Posteriormente, todos los canales amplificados o salidas de los TWT son combinados
por medio de conmutadores RT y multiplexor de salida, para ser retransmitidos hacia la

Tierra a través de sus antenas correspondientes.

Un tubo de ondas progresivas o TWT es un tubo al vacio que necesita dos elementos

para funcionar: un haz de electrones y la sefial que va a ser amplificada.

El haz de electrones viaja a lo largo y en el interior de una hélice metdlica; para qué
viaje confinado en la hélice se usa un campo magnético establecido por un iman
exterior, tal como se muestra en la Figura 4.24, la sefial de radiofrecuencia que va a ser
amplificada se acopla a la hélice en el extremo que esté cerca del catodo y se establece
una onda viajera a lo largo de la hélice. Conforme al haz de electrones y la onda viajera
de radiofrecuencia viajan a lo largo de la hélice, la energia cinética del haz es
convertida en energia potencial y transferida a la onda. En el extremo de la hélice, la
sefal amplificada es capturada por una guia 0 un conector coaxial, segun la frecuencia.
Los colectores al final del amplificador son electrodos que reciben la energia cinética de
los electrones no aprovechados; parte de esta energia es regresada a la fuente original

de potencia y el resto es disipado en forma de calor.
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El atenuador se utiliza para estabilizar la operacion del amplificador. La eficiencia aumenta cuando

—

Anodo Entrada Atenuador Salida

Figura 4.24 Esquema simplificado de un TWT.

el diametro de la hélice es reducido gradualmente.

Un punto muy interesante de este tipo de amplificacién es que se logra dentro de un
ancho de banda muy grande, pero la linealidad del dispositivo es limitada; a niveles
bajos de potencia de entrada, la relacion entrada- salida de potencias es lineal; en
cambio, a niveles altos de potencia de entrada dicha relacion es no lineal y puede dar

lugar a mucho ruido de intermodulacion.

Una caracteristica muy importante de los amplificadores de estado sélido es que no
requieren voltajes muy elevados, ni de un catodo que va desgastandose con el tiempo,
como en el caso de los TWT. Sin embargo, son muy sensibles al calor y deben
conservarse frescos en su medio de operacién. También tiene respuesta mas lineal que
los TWT y la capacidad de un transpondedor puede incrementarse en 30% (al disminuir
el back- off necesario) con la misma potencia de salida del TWT, cuando hay varias
portadoras presentes en acceso FDMA. Un linealizador es un circuito de
preamplificacién que compensa o equilibra una region de la caracteristica no lineal del
TWT,; es decir, es una especie de “acondicionamiento” para mejorar el resultado final, lo
cual se traduce en mayor capacidad del transpondedor, a un costo adicional. A manera
de ejemplo, en la Tabla 4.2 se indican los tipos de amplificadores y su potencia maxima

de salida de algunos satélites de reciente lanzamiento.
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SATELITE BANDA S BANDA C BANDA Ku BANDA Ka
Satmex 5 (1998) —=- 36 W (TWT) 132 W (TWT) .
Galaxy X (1998) --- 20 W (SSPA) 63 W (TWT) ---
Astra 1H (1999) - —=- 98 W(TWT) 70 W (TWT)
PAS-1R (2000) .- 34 W (SSPA) 125 W (TWT) ---
55 W (TWT) 140 W (TWT)
XM Satellite Radio 228 W (TWT) ==a ==a =oc
*(2001)
DirecTV (2001) --- --- 120 W (TWT) ---
240 W (TWT)
280 W (TWT)
Anik F2 (2002) - 30 W (TWT) 127 W (TWT) 90 W (TWT)
Satmex 6 (2003) .- 33 W (TWT) 250 W (TWT) ---
42 W (TWT) 250 W (TWT)
47 W (TWT)

Tabla 4.2 Amplificadores de potencia de algunos satélites recientes. Afio de lanzamiento entre

paréntesis. El numero total de amplificadores varia segun el satélite.

4.2.2.4. Plan de Frecuencias

La anchura de banda de los transpondedores, y su distribucién en la del repetidor,
dependen del trafico previsto y de los servicios a que esta destinando el satélite. En
realidad, en las bandas C y Ku, que son las mas utilizadas para el servicio fijo, los
repetidores usualmente ocupan toda la banda atribuida y en muchos casos es comun la

reutilizacion de frecuencias de toda la banda dos o mas veces.

Para los servicios moviles en banda L de sistemas geoestacionarios, como ya se
comento anteriormente, actualmente no es posible disefiar los satélites en forma de
utilizar en el repetidor toda la banda atribuida, ya que todas las porciones de la misma
estan siendo usadas, cada una en forma exclusiva en cada hemisferio por alguno de los
pocos sistemas en operacion. Esto se debe a que los sistemas de satélites se pueden
disefar y construir para reutilizar varias veces una parte o la totalidad de esta banda
por medio de antenas de mayor directividad, sus estaciones mdéviles interferirian a los
demas sistemas que usen las mismas frecuencias, mientras €stos no cuenten a su vez
con antenas muy direccionales. No obstante, pueden reutilizar su propia porcion de la

banda.
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La capacidad asignada para comunicar estaciones fijas con moviles puede quedar
contenida en un solo transpondedor que reciba, por ejemplo, en banda C y transmita en
banda L o0 S, y uno que reciba en la banda L o S y transmita en banda C (canales de

retorno), por lo que cada transpondedor hace la conversion de banda requerida.

La banda L atribuida para sistemas geoestacionarios (SMS OSG) dispone de solo 33
MHz para los descendentes, para los servicios moviles maritimos, aeronauticos y

terrestres.

Un sistema de satélites con dos transpondedores de 33 MHz cada uno, probablemente
solo sea posible que utilice 5 o hasta 10 MHz de ellos, debido a que comparte la banda
con otros sistemas. La capacidad que utilice puede estar dividida en fracciones, para
cada una de las cuales requerira un filtro de paso de banda a fin de aprovechar
eficientemente el transpondedor de retorno, que normalmente tiene una mayor anchura
de banda, evitando que las sefales provenientes de estaciones moviles de otros

sistemas desperdicien su potencia, ya que sin los filtros serian captadas y amplificadas.

En los sistemas moviles de 6rbita baja en banda L o en banda S que reutilizan
frecuencias por discriminacion espacial en el mismo satélite, ya sea que tengan
asignada toda la banda o una porcién de ella, las sefiales que ocupan el mismo
espectro en distintos haces y transpondedores se convierten a distintas fracciones de la
banda empleada para los enlaces de conexion al hacer la traslacion a una de ellas, ya
gue su mayor capacidad lo permite.

En el proceso inverso, al recibir el satélite las sefiales de las estaciones terrenas fijas
gue enlazan con las redes terrenales, cada transpondedor las traslada y transmite a las

estaciones moviles en el haz que corresponde.
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Una de las técnicas que se han ensayado consiste en hacer que un satélite pueda
encaminar las sefiales AMDT recibidas en un enlace ascendente en forma alternativa e
instantanea hacia distintos enlaces descendentes, ampliando la conectividad con las
estaciones terrenas. Para lograr ésta forma de operacion se puede emplear una matriz
de diodos en el satélite, en la cual cada diodo esta polarizado en cada momento en una
forma tal que conduce una sefial de un determinado enlace ascendente a un

determinado enlace descendente.

Los estados de conduccion o de no conduccién de los diodos se pueden modificar
durante las guardas de tiempo entre rafagas para hacer la conmutaciéon hacia distintos
haces descendentes. La polarizacion de los diodos estd programada en forma ciclica
para realizar distintas conexiones de enlace en una proporcién determinada por las

necesidades de trafico.

Otra funcidn atil que se puede incorporar en banda Ku a la carga de comunicaciones es
la de emitir una portadora constante de baja potencia (de fraccion de watts), de
amplitud y frecuencia muy estables, que se use como radiobaliza (emisor de sefales
radioeléctricas) y se reciba en cualquier estacion terrena, lo que hace posible medir
indirectamente la atenuacion por lluvia que pueda estar ocurriendo en su enlace
ascendente. Las variaciones de amplitud de la sefial de radiofaro recibidas en las
estaciones terrenas representan el aumento que es necesario en su PIRE ascendente

para compensar totalmente las pérdidas mencionadas.

Entre los dispositivos de conmutacion mas usuales se encuentran los conmutadores S,
C y R. El conmutador S es el mas simple, de una via y dos tiros o posiciones, y
empleandolo solo tanto a la entrada como a la salida de una unidad de equipo permite
el uso de redundancia 100%. La combinacién de varios conmutadores S permite, por

ejemplo, las configuraciones tres para dos y cinco para cuatro.
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El conmutador C coaxial es muy utilizado para cambiar el encaminamiento de las
sefales a distintos haces y representa un dispositivo de dos vias con dos posiciones
cruzadas. El conmutador R, mostrado en la Figura 4.25, se utiliza para bajas pérdidas y
permite la interconexion de cuatro puertas de guias de ondas. Este conmutador tiene
tres posiciones y tres vias de guia de ondas maquinadas en una pieza metalica
cilindrica. Puede notarse que solo las posiciones (a) y (c) permiten la interconexion de

las cuatro puertas, por lo que en algunos casos no se incluye la via recta.

2 2 2
: by Sy I
P Al D /:’Af\f
NN I \ E AN
z——{_-:;q\ \\{\\{J o B B sommam i ST E 1mt:i'-‘; /3
A N N\, e 4 -~
\\ N ‘x‘ \\;fu‘/ /’:—“ \“\\// \/f", }f /‘) g /
Mg YU \\ > N ,/

{a) {b) (©)
Figura 4.25 Conexiones posibles del conmutador tipo R.
4.3. El Segmento Espacial

El segmento espacial es la interface que existe entre la parte de comunicacién y control
terrestre y el satélite, es la parte del satélite que se encarga de las comunicaciones y el

control.

Debido a la existencia de ésta parte el satélite se puede monitorear a cada momento y
se toman las decisiones adecuadas con respecto a su posicion, por ejemplo, que no

salga de su espacio orbital.
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4.3.1. Subsistema de Energia Eléctrica

Para funcionar adecuadamente, todo satélite necesita un suministro de potencia
eléctrica sin interrupcion y sin variaciones significativas en los niveles de voltaje y
corriente. La cantidad de potencia requerida por cada uno en particular depende del
modelo y de sus caracteristicas de operacion, y actualmente varia entre 1 y 20
kilowatts. El subsistema de energia eléctrica consiste en tres elementos fundamentales:
una fuente primaria, una fuente secundaria y un acondicionador de potencia; éste
altimo esta integrado por dispositivos como reguladores, convertidores y circuitos de
proteccion, que permiten regular y distribuir la electricidad con los niveles adecuados a

cada una de las partes del satélite.

Con excepcion de las primeras horas inmediatas a su lanzamiento, en donde la
electricidad necesaria es suministrada por baterias, la fuente primaria de energia del
satélite estd constituida por arreglos de celdas solares. Hasta ahora ningun satélite
comercial de comunicaciones utiliza energia nuclear, pues los combustibles como el
mercurio-244 y el plutonio, aun cuando son relativamente faciles de usar, son muy
caros; por otra parte, los combustibles baratos, como el estroncio — 90, son peligrosos y

pueden implicar un grave riesgo en perjuicio del medio.

Una desventaja que aun tienen las celdas solares es que su factor de eficiencia en la
conversion de energia solar a eléctrica es bajo. En un principio era del orden del 8%,
pero ahora ya existen celdas con tecnologia de triple union, que brindan factores de
eficiencia de 25%. Aln asi, esta eficiencia sigue siendo baja. Hoy en dia el silicio ha

sido sustituido por arseniuro de galio, que ofrece una mayor eficiencia.

Las celdas solares funcionan bajo el principio del efecto fotovoltaico; cuanto mayor sea
la densidad de flujo de la radiacién solar sobre ellas, mayor es la electricidad que
generan. El efecto fotovoltaico también depende de la temperatura a la que estén
expuestas las celdas solares; cuanto mas baja sea ésta, mayor sera el nivel de voltaje
entregado por las celdas. Cuando el satélite se encuentra a la distancia de una unidad

astronémica del Sol, la intensidad promedio de la radiacion solar sobre sus celdas es de
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1.370 watts por cada metro cuadrado de superficie. En la Tabla 4.3 se da la longitud de
punta a punta de los paneles solares de algunos satélites; a dicha longitud hay que
restarle la propia del chasis o caja intermedia entre los dos paneles.

SATELITE POTENCIA MAXIMA LONGITUD

(kW) (m)

Satmex 5 (1998) 7 26
Galaxy X (1998) 6 26
PAS 1-R (2000) 15 38
XM Satellite Radio 18 40.5

(2001)

Anik F2 (2002) 17 41
Satmex 6 (2003) 12 ---

Tabla 4.3 Longitud de punta a punta de los paneles solares de algunos satélites triaxiales. Afio de

lanzamiento entre paréntesis.

Cada celda solar tiene un area de unos 5 a 8 cm?, y uniendo muchas de ellas en serie y
en paralelo (Figura 4.26) se forma un arreglo solar. Las celdas de doble y triple unién

son mas grandes.

Figura 4.26 Ejemplo de una conexion de celdas solares en serie y paralelo.

En la Tabla 4.4 se muestran las eficiencias y otras caracteristicas de algunas celdas
solares disponibles en el mercado actual, y en la Fig. 4.27 se ilustra la estructura de sus

capas.
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MATERIAL Y EFICIENCIA (%) | TAMARNO (cm x POTENCIA MINIMA ESPESOR

TECNOLOGIA cm) (mWicm?) (Hm)
Silicio 14 Hasta 8x8 18.5 200
GaAs 19 Hasta 7x7 25.0 175

Juntura simple

GaAs 22 30 cm® 29.1 175
Doble juntura

GaAs 26 30 cm*® 35.9 175
Triple juntura

Tabla 4.4 Caracteristicas de algunas celdas solares disponibles en el mercado actual.

Triple juntura
eficiencia = 26%

A 6
Doble juntura C/A C/A
eficiencia = 22% Celda superior
GalnP,
C -
Juntura simple CIA C/IA Juntura tanel
eficiencia = 19% Celda superior Celda central
C GalnP, GaAs
C/IA C/A Juntura tanel Juntura tanel
Celda superior Celda inferior Celda inferior
GaAs GaAs Ge
Sustrato Ge Sustrato Ge Sustrato Ge
Contacto Contacto Contacto

Figura 4.27 Capas de celdas solares de junturas multiples.

C/A = cubierta antirreflectiva, C= contacto.
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La intensidad de la radiacion solar sobre las celdas del satélite no es constante, cuando
el satélite y la Tierra se acercan al Sol, la intensidad de la radiacion solar sobre las
celdas aumenta. Ademas, hay que tomar en consideracion que el eje de rotacion de la
Tierra esta inclinado con respecto a la ecliptica y que, por lo tanto, el angulo de
incidencia de los rayos del Sol sobre la Tierra y sobre la superficie del satélite cambia
segun la época del afio, conforme ambos orbitan a su alrededor, creandose un
movimiento aparente del Sol con respecto a la Tierra y al satélite. Cuanto mayor sea la
desviacion del angulo de incidencia de los rayos solares con respecto a una incidencia
normal (perpendicular) de referencia, menor es la conversion a energia eléctrica. En
resumen, ambos efectos, la distancia del satélite al Sol y el movimiento aparente del sol
con respecto al satélite, ocasionan que en diferentes épocas del afio se tenga mas o
menos energia eléctrica disponible, siendo maxima durante los equinoccios y minima

en los solsticios.

Existen dos formas de mantener a los satélites geoestacionarios relativamente estables
en lo que concierne a su orientacidn con respecto a la Tierra. Estas dos formas son la
estabilizacion por giro y la estabilizacién triaxial con cuerpo fijo. Los satélites
estabilizados por giro son cilindricos y llevan las celdas solares montadas sobre la
mayor parte de su superficie, envolviendo casi totalmente su perimetro. En cambio, los
satélites con cuerpo fijo y estabilizacion triaxial no tienen una geometria cilindrica, sino
que se asemejan a un “cubo” o caja paralelepipeda, y normalmente emergen dos largos
paneles solares de sus costados, en forma de alas. En la Figura 4.28 se muestra la

integracion de los paneles solares de un satélite triaxial.

-78-



CAPITULO 4. DESARROLLO

PPN DIRECCION g
(Z,'l;?"?r% ALATIERRA §°
\ 2

ANTENA
PLEGADA
(NO SE VE)

ANTENA
PLEGADA

ESPEJO DE
CUARZO

PROPULSORES
PROPULSOR EN EN LA CARA ESTE
LA CARA NORTE

Figura 4.28 Integracion de los paneles solares alas caras norte y sur del satélite.
El panel izquierdo se muestra semidesplegado y el derecho totalmente plegado (posicién durante

el lanzamiento) También se muestra plegadas las antenas de banda Ku.

En el caso de los satélites estabilizados por giro o rotacion, cada vez mas en desuso,
no todas las celdas solares estan expuestas al Sol en todo momento, y solamente se

aprovecha un tercio de ellas.

Por lo que respecta a los satélites de cuerpo fijo con estabilizacion triaxial, en su interior
hay volantes inerciales que actian como giréscopos y que mantienen estable al satélite
sin necesidad de que éste gire. Sus paneles solares cuentan con un mecanismo para
orientarse constante y Optimamente hacia los rayos del Sol; esto permite aprovechar al
maximo las celdas, y todas al mismo tiempo, ya que la eficiencia de conversion es
funcién del angulo de incidencia de los rayos del Sol sobre ellas. Por tal razén, los
satélites con este tipo de estabilizacion brindan mayor capacidad de generacién de
energia eléctrica que la de los estabilizados por rotacion, e invariablemente se opta por

ellos cuando los requisitos de potencia lo exigen. Con base en lo anterior, es razonable
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preguntarse por qué todavia se usan los satélites estabilizados por giro; ademas de que
son los mas pequefios y baratos del momento, hay varias razones para hacerlo en

algunos otros casos, como a continuacién se describe.

La disponibilidad de contar con mas energia eléctrica en un satélite de estabilizacion
triaxial es muy atractiva, pero hay ciertas desventajas que complican su disefio. Por un
lado, existe el grave riesgo de que poco después de colocar al satélite en orbita, sus
paneles solares, no logren extenderse, o que no puedan ser reorientados por la falla de
algun mecanismo. Aunado a esto, los disefios del subsistema de control térmico y la
parte de inyeccién de combustible del subsistema de propulsion son mas sencillos en
un satélite estabilizado por giro que en uno de estabilizacion triaxial. En lo que se refiere
a las baterias, las que méas se utlizan en los satélites geoestacionarios de
comunicaciones son de niquel-hidrégeno, que poseen importantes ventajas de

operacion y durabilidad sobre las anteriores.
4.3.1.1. Radiacién Solar Utilizable

El flujo de potencia de la radiacion que recibe la Tierra del Sol antes de atravesar la
atmoésfera tiene un valor medio de 1370 W/m? concentrada principalmente en
longitudes de onda de 0.3 a 1.4 um. No obstante, como la orbita de la Tierra alrededor
del Sol (ecliptica) tiene excentricidad, dicho flujo varia (+3.4%), siendo maximo, por la
menor distancia al astro, durante el perihelio, unas dos semanas después del solsticio
de Diciembre.
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CONCEPTO SOLSTICIO EQUINOCCIO ECLIPSE
DE JUNIO DE
SEMPTIEMBRE
Repetidores 2525 2525 2488
Control de actitud 55 55 55
Telemetria y telemando 58 58 58
Térmico 270 325 215
Electrénica del sistema de 65 75 45
energia
Carga de baterias 35 340 - - -
Total de carga en watts 3008 3378 2857

Tabla4.5 Ejemplo de requisitos de energia (watts)

4.3.1.2. Eclipses

Ocurren eclipses cuando la Tierra o la Luna obstruyen la radiacion solar hacia un

satélite de comunicacién. Los efectos inmediatos mas notables de los eclipses,

claramente detectables mediante el subsistema de telemetria, son:

La falta de energia directa del Sol para alimentar todos los circuitos eléctricos,
que debe suplirse por la almacenada en las baterias. Durante cada eclipse,
acorde con el disefio de cada satélite, la descarga de las baterias no debe
exceder una proporcién determinada de su carga maxima.

La generacion de un choque térmico, debido al enfriamiento répido de las
superficies exteriores, exponiendo al subsistema térmico a una de sus
condiciones extremas, lo cual causa cambios de la actitud del satélite por la
torsion de paneles solares y alteracion transitoria de las caracteristicas de
diversos dispositivos, como los sensores de Tierra, lo que dificulta las
operaciones orbitales.

Imposibilidad de utilizar los sensores de Sol, lo que dificulta o impide las

operaciones que timan a dicho astro como referencia.

Ademas de los inmediatos, los eclipses tienen efectos a mayor plazo, por lo menos en

las baterias del satélite, ya que las cargas y descargas de éstas determinan en buena

medida su degradacion.
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La importancia de los efectos de los eclipses depende de su frecuencia, de su duracién
y de su profundidad o extensién, ya que en cada ocasion la obstruccién a la radiacion

solar puede ser solo parcial o total mas una parte parcial, ambas de diversa duracion.

La Figura 4.29 muestra la geometria de un eclipse total o parcial cuando la obstruccién

de la radiacion solar es causada por la Tierra.

Penumbra

Sombra

Penumbra

Figura 4.29 Sombray penumbra producida por la Tierra a un satélite.

El eclipse es total cuando un satélite se encuentra en la sombra, parcial cuando se
encuentra en la penumbra, y anular cuando se encuentra en la extension del cono de
lineas sélidas o cono de sombra, mas lejos del punto A conocido como apice. El &ngulo

y la longitud del cono de sombra d; se pueden determinar por medio de

Seno p =Rs=Rg =Re_ Ec. 4.6
ds dc
_ _Re
dc = Re—Rg ds Ec. 4.7
Donde py es la mitad del angulo subtendido por la Tierra y el Sol desde el
apice, cuyo valor medio es 0.264°,
Rs = 695.99 x 10° km es el radio del Sol (fotosfera),
Re = 6378.14 km es el radio de la Tierra (ecuatorial),
ds = 149.59787 x 10° km + 1.67% es la distancia de la Tierra al Sol,

cuyo valor medio se conoce como unidad astrondmica (AU).
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De la Ecuacion 4.7 se obtiene para dc el valor medio de 1.3836 x 10° km, indicando que
la Tierra no puede producir eclipses anulares a ningun satélite comercial de
comunicaciones, ya que ninguno tiene oOrbitas con distancias tan grandes al centro del
planeta. Por otro lado, el radio de la Luna es solo de 1738 km y su distancia a la Tierra
fluctta entre 363.3 x 10° km y 405.5 x 10° km, mientras que la longitud media de su
cono de sombra es aproximadamente 374 x 10° km, por lo que la proyeccién del mismo
después de su apice abarca tanto a cualquier satélite de comunicacion como a la
Tierra, produciendo ocasionalmente eclipses anulares a todos ellos. La Figura 4.30
ilustra los tres tipos de eclipses mencionados anteriormente, pudiendo ocurrir el total y

el parcial tanto por obstruccion de la Tierra como de la Luna.

Eclipse total Eclipse parcial Eclipse anular

Figura 4.30 Tipos de eclipses que ocurren a satélites de comunicaciéon causados por la Tierra o
por laLuna

vistos desde éstos. P = Tierrao Luna, M = Luna, S = Sol.

La duraciéon maxima de un eclipse total ocurre cuando la linea virtual entre el Sol y la
Tierra se encuentra en el plano de la 6rbita del satélite, siendo tal duraciéon uno de los
pardmetros mas Utiles para determinar las caracteristicas que deben tener sus baterias.
De la geometria de la Figura 4.31, se puede determinar la duracion maxima en la

sombra y en la penumbra durante un eclipse.
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Tierra Sol /

Tierra
(a) (b)

Figura 4.31 Angulos de sombray de penumbra de la Tierra sobre una 6rbita.

Si el Sol tuviera un radio igual al de la Tierra, la zona de sombra total producida por ésta
seria cilindrica y no conica, y la mitad del angulo de eclipse sobre una 6rbita circular en
las condiciones supuestas seria, de acuerdo con las lineas punteadas de la figura
4.31(a).

La Tabla 4.6 muestra las duraciones maximas de eclipses para diversas Orbitas

circulares en funcién de su altura H sobre la superficie terrestre.

Altura H Periodo P Tu Te+u
km Minutos Minutos Minutos
500 94.6 35.6 35.9
800 100.9 35.0 35.3
1400 113.8 34.7 35.0
5000 201.3 37.8 38.4

10400 360.5 44.2 45.3
35786 1436.1 67.3 71.6

Tabla 4.6 Duracion maxima de los eclipses.
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En el caso de una 6érbita geoestacionaria dicho efecto aumenta la duracion maxima del
eclipse en solo 0.2 minutos y generalmente en otras Orbitas puede despreciarse por ser
menor y ocurrir en una 0 en pocas circunvoluciones. Otro efecto que puede
despreciarse es la variacion de la distancia de la Tierra al Sol que hace variar en menos

de 2% los valores de py y pp, por si mismos pequefios.

Debido a que la ecliptica tiene una inclinacion de 23.43929°, época 2000, respecto del
plano ecuatorial (conocida como oblicuidad de la ecliptica), la declinacion del Sol en
coordenadas inerciales oscila entre el valor positivo y el negativo de la misma, haciendo
que en la orbita geoestacionaria los eclipses causados por la Tierra se presenten
diariamente solo en dos épocas del afio antes, durante y después de los equinoccios,

que es cuando el Sol tiene declinacidbn minima en coordenadas geocéntricas inerciales.

La duracion maxima ocurre justamente en la fecha de los equinoccios de marzo y de
septiembre, y disminuye progresivamente en fechas anteriores y posteriores hasta

reducirse a cero aproximadamente 20 dias antes y después de dicho maximo.

El tiempo central de cada eclipse ocurre a la media noche del dia solar verdadero del
sitio que corresponde al punto subsatelital. Sin perder exactitud en los resultados puede
suponerse que el Sol gira alrededor de la Tierra con las mismas caracteristicas que la

oOrbita de ésta (ecliptica).

Por ende, el centro del eclipse de maxima duracibn a un satélite en Orbita
geoestacionaria se puede definir como el momento en el cual las declinaciones del Sol
y del satélite son cero, y la ascension recta del Sol tiene una diferencia de 180° con la
del satélite. En forma simbdlica, al aplicarla a cualquier 6rbita, la condicién de dicho

centro del lapso de un eclipse maximo es, en coordenadas inerciales:

Osar = —0s01 Y sar = 5oL, + 180° Ec. 4.8
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Para eclipses de duracion menor que la maxima, a la condicion representada por las
igualdades anteriores se les debe agregar una tolerancia, que ademas en cualquier
caso debe incluirse con un valor de cuando menos el error angular posible en los
calculos de las orbitas. La Ecuacion 4.8 puede resolverse para predecir el tiempo en el
cual se cumplen las condiciones mencionadas. Una forma aproximada de calcular los
valores de la ascension recta as = agp, Y de la declinacion del Sol 65 = 8o, €N
coordenadas geocéntricas (con aproximacion de 0.01°) se basa en las siguientes
ecuaciones
M = 357.528° 4+ 0.9856003° d;, , modulo 360

£ = 23.4393° — 3.56° x 1077d,

Ls = 280.46° + 0.9856474° dj, + 1.9149°sin M + 0.02° sin 2M

sinLgcos¢

sinds = sinLgsine , tanag = p— Ec.4.9
S
Donde M es la anomalia media de la ecliptica,
dn = dy+ UT/24 son los dias posteriores a la época 2000 (dia juliano 2

451 545) mas la parte proporcional de un dia asi como de la hora
UT del dia en la fecha,
£ es la oblicuidad de la ecliptica, y
Ls es la anomalia verdadera mas el argumento del perihelio.
La poca precision de la ecliptica que proporcionan las Ecuaciones 4.9 corresponde a un
posible error de tiempo de 14.6 minutos en la prediccion de una posicion del Sol, que es
relativamente grande. Afortunadamente, la precision en la prediccion del tiempo central
de un eclipse depende principalmente de la precisién con que se conozca la posicién
del satélite y de la rapidez con que éste cruce el angulo de posible error de la posicion

del Sol.

La Figura 4.32 muestra la duracion de los eclipses con sombra total causados por la
Tierra a un satélite geoestacionario y la declinacion correspondiente del Sol en diversas

fechas alrededor de los equinoccios.
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Figura 4.32 Duracion de los eclipses en la 6rbita geoestacionaria
y declinacion correspondiente del Sol, en fechas especificas. d+ = declinacion positiva; d- =

declinacién negativa.

Es necesario conocer también las caracteristicas de las obstrucciones del Sol causadas
por la Luna a un satélite artificial. En este caso los eclipses totales son excepcionales
debido al pequefio angulo de obstruccibn que presenta la Luna, tanto por sus
dimensiones como la distancia a la que se encuentra de un satélite de comunicaciones,
y en cualquier caso tiende a ser muy breve el tiempo durante el cual la obstruccion al
Sol excede de 90% del angulo sélido que éste presenta. Sin embargo, la duracion total
de estos eclipses, incluyendo la penumbra, puede ser muy prolongada, debido a que la
Luna, vista desde un satélite, tiene poca velocidad angular respecto de la direccion
relativa del Sol.

En cada ocasion, el arco angular de obstruccién que presenta la Luna a un satélite
depende de la distancia entre ellos y tiene una mayor proporcion de variacion en una
Orbita geoestacionaria, en la cual se encuentra entre 0.445 y 0.620°, que es desde un
poco menor hasta un poco mayor que el que ocupa el propio Sol, mientras que en los
eclipses causados por la Tierra la obstruccibn maxima que presenta ésta es desde 17°

hasta mas de 100°, segun la altitud de la 6Orbita del satélite.
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No obstante, no es dificil expresar matematicamente las condiciones geométricas para
que ocurra éste fendmeno, que consisten en que la Luna se encuentre en una parte
intermedia de la linea recta virtual entre el Sol y el satélite, es decir, usando un sistema
de coordenadas con origen en el satélite, tanto el Sol como la Luna tendran la misma
direccién en el momento central de un eclipse de duracion maxima, como muestra la
Figura 4.33.

satélite
e, Luna Sol

Tierra

Figura 4.33 Condiciones geométricas para que la Luna obstruya la radiacién solar hacia un satélite

dela Tierra.

En el caso de los satélites geoestacionarios, la duracion de un eclipse parcial causado
por la Luna varia entre pocos minutos y mas de dos horas, con un valor medio de unos
40 minutos. Puede ocurrir una considerable descarga de las baterias y una importante
disminucién de la temperatura de algunos de los componentes de la nave si una
obstruccion completa o casi completa del Sol por la Luna ocurre justamente antes o
después de un eclipse causado por la Tierra, acentuando las condiciones causadas por
éste, por lo que el efecto de los dos fenGmenos en secuencia inmediata, aunque ocurre
con poca frecuencia, debe considerarse para el disefio del satélite. Dicha situacion solo
puede presentarse cuando la Luna, cuya Orbita tiene una inclinacion de 5.2 grados
respecto de la ecliptica, cruce o se encuentre muy cerca del plano ecuatorial y que ello

ocurra en la época de los equinoccios.
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Deben preverse las consecuencias para la bateria y para la operacion de los
transpondedores. No es conveniente, por su costo, contar en un satélite con un margen
excesivo de capacidad de energia en las celdas solares y en las baterias, que permitiria
atender facilmente la secuencia inmediata de las dos obstrucciones del Sol
mencionadas (por la Luna y por la Tierra). Los sistemas en los que deben tomarse en
cuenta con mayor cuidado las precauciones correspondientes son aquellos en los que
cada uno de sus transpondedores en servicio debe operar a saturacion sin interrupcion,
especialmente en los que se haya previsto en su planeacion que al final de su vida util
la energia eléctrica disponible no permita la operacién simultanea de todos los que se

encuentren en condiciones de operar.

Se debe recordar también que la demanda de energia se acentla durante cualquier
eclipse debido a la necesidad de activar calefactores para proteger partes sensibles al
enfriamiento. Sin embargo, la posible necesidad de tener que reducir el consumo de
energia eléctrica desactivando alguno o algunos transpondedores por algunos minutos
puede no ser tan perjudicial, ya que en la coincidencia de que un eclipse causado por la
Luna ocurra inmediatamente antes o después de uno causado por la Tierra se
presentaria cerca de la media noche de la zona del punto subsatelital, que es cuando
tales medidas pueden ser menos perjudiciales. EI numero de obstrucciones lunares
parciales y totales por afio para una determinada posicion orbital geoestacionaria varia
entre cero y cuatro, con un valor medio de hasta tres. Por ejemplo, en un caso tipico, un
satélite geoestacionario sufriria en 11 afios 33 eclipses causados por la Luna, 15 de los
cuales excederan 50% de obstruccion, dos de ellos casi totales con duracion de 15

minutos en exceso de 80% de obstruccion.
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4.3.2. Subsistema de Control Térmico

Las diversas partes del satélite requieren rangos distintos de temperatura para operar
eficientemente, y es necesario mantener un balance o equilibrio térmico del conjunto
para que dichos rangos se conserven. Uno de los factores que intervienen en el
equilibrio en cuestidn es el calor generado constantemente por el satélite en su interior,

cuya principal contribucion proviene de los amplificadores de potencia.

La energia proveniente de la Tierra la integran dos tipos de radiacion: la propia de ella 'y
la del Sol reflejada por su superficie. La suma del calor generado internamente por el
satélite mas el producido por la absorcion de energia del Sol y de la Tierra, menos el
radiado por el satélite hacia el exterior, se debe mantener lo més constante posible, con
pocas variaciones, de tal modo que el satélite funcione integra y correctamente. El
control de éste balance térmico es también muy importante cuando ocurre un eclipse,
pues el satélite se enfria bruscamente al quedar en la oscuridad, y cuando esta de
nuevo expuesto a los rayos del Sol sufre otro cambio brusco de temperatura.

Con el fin de mantener lo mejor posible el equilibrio térmico, los especialistas en el
disefio de satélites tienen a su alcance gran variedad de materiales que utilizan para
proteger cada una de las partes del aparato. Por ejemplo, las caras norte y sur de los
satélites triaxiales van cubiertas con un reflector 6ptico de cuarzo, semejante a un gran
espejo, que rechaza el calor del exterior y al mismo tiempo lo transfiere del interior al
vacio (Figura 4.34); los dispositivos electronicos que generan mas calor, como los
amplificadores de potencia, se colocan junto a él, en el interior. Estos espejos acttan
como filtros, ya que reflejan las radiaciones de luz visible y ultravioleta provenientes del
Sol y permiten el paso de la radiacion infrarroja de los aparatos electronicos hacia el

espacio.
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Por otra parte, tanto ciertos modulos internos como el subsistema de antenas que van
en el exterior, son cubiertos con algun tipo de material aislante que los protege del calor
0 de los cambios bruscos de temperatura. Hay una gran variedad de cobertores, de
diferentes colores y materiales, entre ellos estan kaptén, kevlar, mylar, dracén y otros,

que le dan a los satélites una apariencia extrafia una vez que estan debidamente

protegidos.
ESPEJO DE CUARZO
EN EL EXTERIOR
PANEL NORTE DE
OMUNICACIONES
(TRANSPON-
DEDORES)
PANEL SUR Fi2
DE COMUNI- i
CACIONES §° ;gr;g; 1[_):
(TRANSPON- | soeoh
DEDORES) }:
ESPEJO DE | =
! CUARZO s 3 PANEL DE
EXTERIOR &, BATERIAS
PANEL DE §
SOPORTE *
SUR ESTRUCTURA DE SOPORTE

DEL MULTIPLEXOR DE
SALIDA

Figura 4.34 Detalle que muestra la integracion del cuerpo principal del satélite triaxial.
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4.3.3. Subsistema de Posicionamiento y Orientacion

El objetivo de un satélite de comunicaciones es recibir sefiales radioeléctricas desde
alguna parte de la Tierra y retransmitirlas hacia otra a través de su subsistema de
antenas direccionales, que por supuesto deben estar permanentemente orientadas
hacia la zona geogréfica de servicio. Para que tal situacion se logre, es necesario
mantener estable la orientacion de la estructura del satélite con respecto a la superficie
de la Tierra, lo cual se obtiene mediante las técnicas de estabilizacion por giro o de

estabilizacion triaxial.

Con la técnica de estabilizacion por giro, una parte del satélite, o en algunos casos toda
Su estructura, gira para conservar el equilibrio del conjunto, al mismo tiempo que las
antenas permanecen orientadas hacia la Tierra. Hoy en dia sélo una parte del cuerpo
del satélite gira mientras que el resto de la estructura, que incluye a las antenas, se
mantiene fijo; la unién entre la seccién que gira y la que no gira es un mecanismo de
rodamiento y de transferencia de energia eléctrica con muy poca friccion. El satélite, al
girar sobre su eje, se vuelve menos vulnerable a las fuerzas perturbadoras. Los
satélites con estabilizacion triaxial no giran, y aparentemente permanecen estaticos con
sus largos paneles solares extendidos en el vacio y sus antenas apuntando hacia la
Tierra.

Independientemente del tipo de estabilizacién que se use, las fuerzas perturbadoras en
el espacio no dejan de provocar cambios en la posicién del satélite sobre su 6rbita y en
su orientacion con respecto a la superficie de la Tierra. Por lo tanto, es preciso poder
determinar, de alguna manera y en todo momento, donde esta el satélite y cual es la

orientacion exacta de su cuerpo.

Para conocer la posicion se requiere medir la distancia a la que se encuentra y en qué
direccién o angulo con relacién a algun punto de referencia sobre la Tierra (el centro de

control).
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La distancia se mide transmitiendo una sefial piloto hacia el satélite, que éste
retransmite después, y la diferencia que se detecta en el centro de control entre las
fases de la sefial transmitida y la recibida, junto con el tiempo de retraso es un
indicador de lo lejos que se encuentra el aparato. La medicion del angulo o la direccion
en la que se halla se puede hacer por interferometria, empleando dos estaciones
separadas por cierta distancia y comparando las sefales piloto recibidas por cada una
de ellas.

La técnica de maxima recepcion es otra alternativa para medir el angulo, y tiene la
ventaja de que soélo requiere una estacion terrestre y no dos; opera bajo el principio de
orientar la antena hacia el satélite e irla moviendo poco a poco hasta que se detecte el
nivel maximo de radiacion. Cuando se obtiene la posicion de maxima recepcion se
considera que la antena de la estacion terrena esta perfectamente orientada hacia el
satélite, y por lo tanto se puede conocer la direccidén o angulo en que éste se encuentra.
Sin embargo, el uso de dos estaciones e interferometria permite calcular la posicion del

satélite con mayor precision.

Por lo que se refiere a la determinacion de la orientacion del cuerpo del satélite con
relacion a la superficie terrestre, se puede utilizar para ello una variedad de sensores,

de los cuales los mas comunes son los de Sol, de Tierra y de radiofrecuencia (RF).

Los sensores solares son dispositivos fotovoltaicos en los que se produce una corriente
eléctrica cuya magnitud depende de la direccidon de la radiacion solar sobre ellos. Por lo
tanto, si de alguna forma se conoce la cantidad de corriente generada, es posible
relacionarla con la direccién en la que se encuentra el Sol; es decir, se mide un angulo
entre la direccion en la que se halla el Sol y uno de los ejes del cuerpo del satélite.
Estos sensores son particularmente Utiles durante la colocacion del satélite en orbita, ya

gue durante una parte de la misién no es posible usar a la Tierra como referencia.

Por su parte, los sensores de Tierra miden la radiacion infrarroja emitida por el planeta,

utilizando para ello un dispositivo sensible al calor, como un boldmetro o una termopila.
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La cantidad de calor que reciben éstos dispositivos depende de su orientaciéon con
relacion a la superficie de la Tierra, y si el satélite cambia su orientacion, los sensores
van detectando esas variaciones; cuando los sensores estan “observando” los bordes
del horizonte terrestre, es decir, el contorno del planeta, se da un cambio muy brusco,
pues el espacio que lo rodea se comporta como un medio sumamente frio en el

infrarrojo y el nivel del calor detectado tiende a cero.

El disefio de los sensores es mas sencillo para los satélites estabilizados por giro, pero
se complica para los satélites triaxiales, ya que éstos no se mueven regularmente con

relacion a la Tierra, y sus sensores tienen que hacer su propio barrido.

Otro tipo de control es el nuevo método que utiliza sensores de radiofrecuencia (RF)
que detectan y miden las caracteristicas de radiofaros o sefiales radioeléctricas
transmitidas desde una estacion terrena; los sensores determinan con gran precision la
diferencia angular que hay entre el eje principal de radiacion de la antena del satélite y

la linea o trayectoria de las ondas de radio del radiofaro o haz piloto.

El procedimiento de correccién de la posicién y orientacion del satélite se basa en
comparar los resultados de las mediciones de los sensores, sin embargo, una buena
parte del procesamiento y generacion de acciones correctivas se lleva a cabo por una

computadora a bordo.

Entre otros tipos de actuadores, hay bobinas que generan un momento magnético
mediante una corriente eléctrica cuando ésta interactia con el campo magnético de la
Tierra, produciéndose asi el par deseado de correccién. Los que proporcionan niveles
importantes en la magnitud de los pares necesarios de correccion (para correcciones

grandes) o descarga de los volantes estabilizadores, son los propulsores.
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4.3.3.1. Sistema de Control de Orientacion y de la Orbita

En la fase de operacion, una funcion esencial es conservar el apuntamiento de las
antenas del satélite hacia su zona de cobertura. En los satélites geoestacionarios
comerciales se puede conservar la precision del apuntamiento hacia la cobertura dentro
de un valor de desviacién de + 0.1° o + 0.05°, y aun menor, respecto de movimientos
sobre los dos ejes mas importantes para la comunicacion, que son los de balanceo y de
cabeceo.

Por otro lado, el control de la érbita en los satélites geoestacionarios evita que se
desplacen de su posicion orbital nominal, con tolerancia usualmente también dentro de
+ 0.1° o + 0.05°, ya que de ocurrir reduciria perceptiblemente la sefial recibida por las

estaciones terrenas de alta directividad que no cuenten con sistemas de seguimiento.

Para el control de orientacibon se emplean tres métodos especificos que se
complementan y no son excluyentes uno de los otros:
e La estabilizacion de la plataforma;
e El control autbnomo del propio satélite; y
e Las operaciones correctivas peridédicas por medio de mandos transmitidos
desde el centro de control.

4.3.3.2. Control de Orientacion

La llamada estabilizacion activa de un satélite geoestacionario opone resistencia en
algunas direcciones a los momentos de giro provenientes de fuerzas externas. En los
sistemas geoestacionarios el gradiente de la gravedad es muy pequefio, por lo que no

resulta util para la estabilizacion.

La estabilizacion activa origina dos categorias de satélites: los estabilizados por
rotacion y los estabilizados en tres ejes. Esta diferenciacion convencional no es muy
correcta y puede confundir, puesto que en ambos casos el elemento basico para la

estabilizacion es una masa giratoria, en el primero mas ostensible, por que giran partes
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externas del satélite, mientras que el segundo se encuentra en el interior de la
plataforma. En ambos casos se opone resistencia a las fuerzas de giro externas por
medio del efecto giroscopico.

Los sensores detectan cambios en la orientacion de las antenas, un procesador
determina acciones correctivas mediante sefiales de mando enviadas a los dispositivos
que aplican fuerzas de giro sobre la plataforma y los sensores detectan la correccion,

cesando el envio de nuevas sefiales al procesador.

4.3.3.3. Estabilizacion de la Plataforma

Como ejemplo de la llamada estabilizacion por rotacion puede mencionarse que los
satélites Intelsat | y Il giraban en su totalidad sobre el eje de maximo momento de
inercia, siendo de forma cilindrica con poca altura relativa a su diametro, lo que los
hacia incondicionalmente estables. Gracias al momento de giro adquirido por rotacion
simple, que puede ser de orden de una revolucién por segundo, el satélite opone
resistencia o rigidez giroscopica a las perturbaciones. Desgraciadamente, este disefio
implica el uso de antenas con diagrama de radiacion toroidal, que desperdician en

direcciones fuera de la Tierra mas de 96% de la energia emitida.

En el satélite de Intelsat 11l se empled una antena con reflector parabdlico que permitia
aprovechar en direccibn de la tierra casi toda la energia radiada mediante un
mecanismo de contrarrotacion que hacia que la antena tuviera una orientacion fija

mientras giraba el resto del satélite.

En los satélites Intelsat IV y IVA se presento por primera vez el uso de la estabilizacion
por doble rotacion con todas sus ventajas y desventajas, al hacer que la totalidad de la
carga util conservara una orientacion fija por contrarrotacion, no solo la antena. Dicha
configuracion surgié de la necesidad de utilizar diversas antenas en un mismo satélite,
que solo pueden ser alimentadas eficientemente por los amplificadores de potencia
cuando se conectan entre si por vias directas independientes. En esa forma se logro

libertad para disefiar cargas Utiles mas complejas, con bandas y coberturas multiples.
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Figura 4.35 Arreglo de la carga util y la plataforma de un satélite de doble rotacion.

A pesar de sus ventajas, esta técnica tiene la inconveniencia de que el satélite no es
incondicionalmente estable y puede tender a la precesién (movimiento conico de su eje
de giro con un periodo mayor que el de rotacién) debido a que el eje de rotacion
corresponde al minimo momento de inercia, movimiento que en caso de quedar fuera
de control puede aumentar hasta que el satélite quede girando sobre su eje de maximo
momento de inercia, a 90° del previsto.

Debe notarse que incluso en los satélites llamados de estabilizacion en tres ejes
generalmente son estabilizados, después de su inyeccion en la Orbita de transferencia y
antes de su ubicacion en la geoestacionaria, por medio de la rotacion solidaria de todas
sus partes, para evitar los efectos de cualquier desalineacion entre el impulso del motor

de apogeo y el eje principal del satélite.

Como la plataforma no requiere rotar sobre si misma en la 6rbita final, el satélite puede
adoptar cualquier forma conveniente, usualmente rectangular. Los paneles solares
guedan expuestos constantemente al sol en toda la superficie de sus caras,
orientandose continuamente mediante un mecanismo para captar la mayor cantidad de

energia en todo momento. Con éste disefio se puede aumentar la capacidad primaria
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de energia aumentando el niumero de paneles casi sin aumentar las dimensiones para
lanzamiento. Esta técnica permite también la ubicacién de antenas de radiadores
primarios sin reflector en la cara dirigida hacia la Tierra y reflectores de antena a los

lados Este y Oeste de la estructura como los mostrados en la misma Figura 4.36.
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Figura 4.36 Esquema de un satélite estabilizado en tres ejes.
Las fichas rectas de direccion son paralelas a, o coinciden con: (P) eje de cabeceo perpendicular
al plano de la 6rbita. (R) eje de balanceo tangente a la orbita, (Y) eje de guifiada, en direccion del

centro de la Tierra.

Entre las diferencias de los dos métodos de estabilizacidn por rigidez giroscopica puede
mencionarse que la masa seca del satélite es generalmente menor en los satélites
estabilizados en tres ejes cuando se calcula un consumo mayor que 800 watts de
energia eléctrica primaria. Ello contribuye a que para los satélites geoestacionarios de
comunicaciones actualmente se prefiera el disefio con rueda de movimiento interna, ya

gue generalmente se utilizan potencias mayores a la sefialada.
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4.3.3.4. Procesador de Control

El procesador de control de actitud autdbnomo debe admitir una diversidad de
pardmetros de entrada provenientes de los sensores, comunicarse con otros
subsistemas y enviar sefales de control a los actuadores, como mostré el ejemplo

simplificado de la Figura 4.36 para un satélite estabilizado en tres ejes.

El procesador, que debe contar con redundancia, recibe la informacion necesaria del
subsistema de telemetria y telemando. Sus programas de operacion pueden ser
contenidos en memorias permanentes de solo lectura o cargarse y poderse modificar
desde el centro de control, siendo en general esta Ultima la alternativa mas

conveniente.

4.3.3.5. Perturbaciones de Orientacion en la Orbita Final

La mayor perturbacién proviene de la radiacién solar, que ejerce continuamente sobre
el satélite una presion (4570 x 10° N/m?), la cual, si no produce fuerzas con una
resultante que coincida exactamente con el centro de su masa, le aplica un momento

de rotacion.

En el caso de un satélite estabilizado triaxialmente dicha presion es de valor casi
constante sobre los paneles solares, debido a que giran continuamente sobre su eje
longitudinal para mantener una orientacion que les permita captar la maxima energia
del astro, presentando a la radiacién la mayor superficie posible, la cual causa su

flexion, como indica la Figura 4.37.
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Figura 4.37 Deformacion de los paneles solares (exagerada).
4.3.3.6. Sensores de Orientaciéon

Se utilizan sensores para detectar las desviaciones de la orientacion de un satélite
respecto de direcciones de referencia. Comunmente se pueden usar dos 0 mas de
cinco sensores para satélites geoestacionarios: de Tierra, de Sol, de estrellas, de
radiofrecuencia y de inercia.

Los sensores mas empleados son los de tierra, que detectan la radiacion infrarroja del
planeta. Por ejemplo, en un satélite geoestacionario de doble rotacion se puede
emplear dos sensores de Tierra de muy estrecho campo de deteccion, sujetados
directamente a la plataforma giratoria, y apuntados con angulos simétricos de menos de
8° respecto de un plano perpendicular a su eje de rotacién, de tal forma que en cada
rotacion de la plataforma describan trayectorias de apuntamiento, una sobre el

hemisferio norte de la Tierra y la otra sobre el hemisferio Sur.
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Existen otras variantes de estos sensores, incluyendo los denominados estéticos, que
no tienen partes maviles ni utilizan rastreo y se emplean en los satélites triaxiales
cuando ya se encuentran en Orbita geoestacionaria, consistiendo esencialmente en una
lente que proyecta la radiacion infrarroja de la Tierra sobre 4 conjuntos de celdas
fotoeléctricas colocados radialmente respecto del centro del sensor, como se ilustra en
la Figura 4.38.

Eje de
cabeceo
Conjunto Conjunto
detector 1 detector 2
Eje de
> cabeceo
&
Conjunto Conjunto
detector 3 detector 4

Figura 4.38 Ejemplo de campo de captacidon de un sensor de Tierra estético.

Aunque el radio ecuatorial de la Tierra es de 6378.14 Km, para los sensores de la Tierra
aparenta ser de 6408 Km, por lo que se calibran para tomar dicho efecto. Debido a
variaciones de la atmosfera y a factores inherentes a los propios sensores de
infrarrojos, la precision maxima que puede esperarse de ellos es de 0.05° y producen
errores ocasionales mayores por alineacion con radiaciones de la luna y del sol, que en
cierta medida pueden ser compensados por el control de actitud autbnomo en la

programacion de los algoritmos del procesador de control.

Otra referencia en el espacio es el Sol, es conveniente y facil de detectar y muy

utilizado para localizar el angulo de guifiada, aunque a veces no es posible cuando
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gueda alineado con el satélite y la Tierra. Una diferencia importante de los requisitos de
los sensores del Sol es que cambia constantemente de direccion. Por lo que los
sensores del Sol deben permitir la localizacion del astro en un amplio intervalo de
direcciones, en muchos casos, dichos sensores cuentan con dos ranuras largas a
angulos diferentes, cada una de las cuales deja pasar la radiacion del Sol dentro de su
campo de vision en forma de abanico con &ngulos, por ejemplo, de 3 o por hasta 90° o

7

mas.

Por otro lado, existen sensores de estrellas, los cuales, aunque pueden proporcionar
direcciones de referencia con bastante precision, no son tan utilizados debido a su

complejidad.

Un método més preciso para detectar los cambios de orientacion que emplean los
sensores de la tierra consiste en la recepcion, por medio de un dispositivo sensor de
radiofrecuencia, de una sefial de portadora piloto o radiobaliza transmitida desde una
estacion terrena de referencia. La precision maxima que puede obtenerse con estos
sensores es de aproximadamente 0.01°. Este método es el mismo empleado en las

estaciones terrenas grandes para el seguimiento de un satélite.

Los sensores internos o giroscopicos no utilizan referencias externas, sino que detectan
cambios relativos de la orientacion. La precision maxima de este tipo de sensores es de

aproximadamente 0.01°/hora.

4.3.3.7. Dispositivos de Correccion

Los dispositivos de correccion de actitud o actuadores almacenan temporalmente
momentos de rotacion perturbadores o los descargan de la estacion espacial, segun su

tipo.

Los satélites de rotacion doble solo cuentan con 2 tipos de actuadores: la plataforma
giratoria, que puede almacenar momentos perturbadores de rotacion alrededor del eje

de cabeceo, para lo cual aceleran su propia velocidad de rotacion en la misma
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direccién, y los impulsores, que tienen capacidad para descargar de momentos en los

tres ejes, pero que actuan en forma relativamente brusca.

Los satélites triaxiales pueden ser disefiados para almacenar momentos en todos los
ejes, y pueden tener cuando menos dos actuadores por descarga de momento en una

plataforma.

Uno de los actuadores por inercia es la rueda de momento, empleada en el interior de
los satélites estabilizados en tres ejes, a la que se le imprime una rotacién continua de

alta velocidad alrededor del eje de cabeceo.

El momento angular de estabilizacion, que permite oponer resistencia a los momentos
externos sobre los otros dos ejes, es proporcional a su masa en anillo, al radio de ésta 'y
a su velocidad angular. Aparte del motor principal para mantener y modificar su rotacién
alrededor del eje de cabeceo, la rueda de momento puede tener también mecanismos
motorizados adicionales, con lo cual puede lograrse por un intervalo limitado a dos o
mas semanas el control total de orientacion del satélite. También se cuenta con una

rueda de momento redundante para aumentar la fiabilidad del satélite.

Otro medio para contribuir a controlar la actitud consiste en una bobina de alambre
aislado fija a la estructura, alimentada por corriente continua, con posibilidad de alterar
su polaridad, y cuyo campo produce un par magnético que reacciona con el débil
campo de la Tierra. En este caso la accion correctiva es suave y la Orbita
geoestacionaria puede tener dos periodos diarios, alrededor de la media noche y
alrededor del medio dia del punto subsatelite, cuya duracién puede prolongarse en la

época de los equinoccios.
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4.3.3.8. Control de la Orbita

Los agentes perturbadores de la érbita geoestacionaria de un satélite causan la
excentricidad de ésta, la inclinacién de su plano y otros desplazamientos menores. Las
técnicas de control de la oOrbita permiten limitar estas alteraciones a 0.1 o +0.05° tanto

en la latitud como en longitud.

El efecto de la gravitacién de la luna es el mayor y cambia con el tiempo, teniendo un
ciclo de 18.6 afios. Si no es corregido el efecto combinado de la Luna y el Sol ocasiona

principalmente una inclinacion del plano de la érbita a razén de 0.75 a 0.95° por afio.

El solo efecto del mayor diametro reduce la duracion del periodo en cada vuelta
alrededor de la Tierra, y la incompleta circularidad del ecuador y otras irregularidades
de la distribucién de la masa planetaria ocasionan un cambio adicional de velocidad,
que depende de la posicion original del satélite en longitud, cuyo valor puede estar

entre 0 y 2 m/s en un afio.

La presion de la radiacion solar sobre la superficie del satélite tiene el efecto de
desacelerar un satélite geoestacionario durante la mafiana y acelerarlo durante la tarde,
causando una excentricidad de la oOrbita. Que origina una oscilacion de su posicion en

longitud.

Para corregir los efectos de todas las perturbaciones se realizan las maniobras
periodicas de activacion de los impulsores, que deben ser mas frecuentes si se desea

conservar la posicion del satélite entre limites de tolerancia mas estrechos.

Como ya se mencion0, para el control de la orbita los impulsores deben activarse en
combinaciones que eviten en la mayor medida posible los cambios de actitud, es decir
aplicando impulsos simultaneos que tengan una resultante aproximadamente sobre el

centro de masa de la estacion espacial.
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Para conservar el satélite dentro de #+0.1° de su posicion, empleando impulsores
basados en procesos quimicos, el tiempo maximo entre correcciones en la direccion
Norte-Sur es de cerca de 2 meses, y de dos a tres semanas en la direccion Este-Oeste,
reduciéndose proporcionalmente para limites menores. Los cambios de velocidad que
es necesario aplicar al satélite son de cerca de 50 m/s por afio en la direccidon Norte-

Sur, y de 1 a2 m/s por afio en la direccion Este-Oeste.

En este caso, debido a que existe una ala de paneles Norte y una Sur, la mayoria de
los elementos del subsistema, incluso la bateria y su regulador de carga, pueden estar
duplicados y proporcionar energia a distintos circuitos, con interconexiones que pueden
ser activadas desde el centro de control, lo cual permite alimentar a cargas,

seleccionadas en caso de una falla catastrofica.

Los limitadores, que no se muestran en forma separada, absorben la potencia
excedente por sobre tension y pueden estar ubicados directamente en los paneles,
antes de los anillos deslizantes, para radiar el calor generalmente sin afectar la

temperatura del cuerpo principal del satélite.
4.3.4. Subsistema de propulsiéon

El subsistema de propulsion o de control a reaccién opera segun el principio enunciado
en la tercera ley de Newton; mediante la expulsion de materia a gran velocidad y alta
temperatura a través de toberas o conductos de escape, se obtienen fuerzas de empuje
en sentido contrario. Hay propulsores quimicos y eléctricos, pero los primeros aun son
los de mayor uso porque proporcionan niveles de empuje mucho méas grandes que los

eléctricos.

La eficacia de un propulsor se caracteriza por su empuje y el impulso especifico del
propelente que utilice. Cada tipo de propelente produce un incremento de velocidad
diferente con cierta cantidad de masa consumida; cuanto menor sea la masa necesaria
para producir un incremento de velocidad determinado, mayor es el impulso especifico

del propelente.
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El impulso especifico se puede definir como el empuje producido por cada unidad de
peso del propulsante que se consuma cada segundo, en consecuencia, tiene
dimensiones de tiempo y se expresa en segundos. Es de esperarse que si se desea
reducir al minimo el peso total del combustible almacenado en el satélite, para
economizar en los costos del lanzamiento, es deseable utilizar propulsores que
funcionen con combustible de impulso especifico muy alto; para efectuar las

correcciones de posicion y orientacion del satélite.

En la Figura 4.39 puede verse la posicion tipica de varios de los propulsores de un
satélite triaxial, que son empleados para realizar correcciones de orientacion y posicion

durante la vida util del aparato, asi como la colocacion de los tanques de propelente.

PROPULSORES DEL

PANEL CON CARA
HACIA LA TIERRA
e (DIRECCION +Z
e DE LA FIG. 3-1)

.,

i

S ko T TANQUES SUPERIOR

. E INFERIOR PARA EL
PROPELENTE

PANELES
PARA
CERRAR

]

i

N T P NS )

MODULO PARA EL
CONTROL DEL

Pl 2,
MODULO PARA

TANQUES DE GAS
! ! PRESURIZADOR PROPULSORES DE EL CONTROL DEL

LA CARA ANTITIERRA PRESURIZADOR

Figura 4.39 Detalle amplificado que muestra la integracion y colocacion de los componentes del

subsistema de propulsién.
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Por lo general, los satélites estabilizados por giro s6lo necesitan cuatro propulsores
pequefios situados sobre la seccion giratoria: dos son radiales y los otros dos son
axiales, con relacion al cilindro giratorio (Figura 4.40).

 Eje de
: rotacion

radial Dy - -+ -~ I radial

D 4
axial axial

Figura 4.40 Colocacién de los propulsores en un satélite de estabilizacion por giro.

En cambio, los satélites de estabilizacion triaxial al no tener estabilidad propia por giro,
como la de un trompo, requieren de un mayor namero de propulsores; tipicamente
llevan 12, distribuidos en las caras norte, sur, este y oeste de la caja central del aparato.
Los niveles de empuje proporcionados por los propulsores de un satélite triaxial no
deben ser demasiado grandes para evitar perturbaciones fuertes, en otras palabras,
hay que reorientarlo muy despacio, con cierta suavidad, para que no se sobrepasen los
propulsores. Por lo contrario, como un satélite estabilizado por giro tiene cierta rigidez y
una inercia giroscopica grande, éste si necesita niveles mayores de empuje para lograr
los cambios deseados en orientacion. Por lo anterior, los empujes tipicos de los
propulsores de satélites estabilizados por giro y triaxiales son, respectivamente, de 22
Newtons y de 10 a 22 Newtons (bipropelentes).

El principio basico mediante el cual operan los propulsores quimicos es la generacion
de gases a muy alta temperatura en el interior de una camara mediante la reaccion
quimica de propelentes, y los gases se aceleran por una tobera de escape cuya

boquilla va disminuyendo poco a poco en su area transversal y después se ensancha.
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En la actualidad, los sistemas de control a reaccién utilizan la hidracina monopropelente
0 monopropulsante. En éste ultimo tipo de propulsién, la hidracina (N2H,4) es inyectada
en una camara donde se pone en contacto con un catalizador; como resultado, la
primera se evapora y se descompone exotérmicamente en una mezcla de nitrégeno,
hidrégeno y amoniaco, a temperaturas del orden de 300°C y con un impulso especifico
de unos 225 segundos. El impulso especifico se puede mejorar incrementando la
temperatura de los gases mediante algun sistema de calentamiento resistivo, después
de la descomposicion catalitica, hasta unos 1 900°C, y antes de que escapen por la
tobera; de esta forma, el impulso especifico aumenta hasta unos 300 segundos (Figura
4.41). Este importante incremento permite reducir la masa del propulsante en el satélite
antes de lanzarlo y colocarlo en orbita, pero a costa de un consumo mayor de energia
eléctrica, pues hay que calentar la camara de catalizacién. Las correcciones de los
desplazamientos norte-sur dentro de la caja imaginaria de un satélite geoestacionario
consumen la mayor parte del combustible total, hasta cerca de 95%. El resto es

utilizado para las maniobras este-oeste y las correcciones de orientacion.

Inyeccion del
propelente

Direccion de los
gases de escape

1N
\\ Granulos esféricos
de catalizador
Céamara de catalizacion

Boquilla

Empuje

Figura 4.41 Camara de catalizacion y boquilla de escape de un propulsor monopropelente.
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Hoy en dia, existe cada vez mas la tendencia a utilizar sistemas bipropelentes o
bipropulsantes, con los que no se emplea un catalizador, sino que dos propulsantes
distintos, un combustible y un oxidante. Al unirse las dos sustancias, se produce una
combustion instantanea sin necesidad de alguan sistema de ignicion; de estas
sustancias, las mas populares son la hidracina monometilica (combustible) y el
Tetroxido de nitrégeno (oxidante), que al combinarse producen un impulso especifico
del orden de 300 segundos.

El gas que se obtiene como producto es una mezcla de agua, nitrégeno, bidéxido de
carbono, monoxido de carbono e hidrégeno. La ventaja o atractivo que ofrecen los
propulsores bipropelentes es que permiten disefiar un sistema unificado de propulsion
que a la vez sirva para colocar al satélite en su o6rbita definitiva, asi como para realizar
las maniobras de correccion, orientacion y posicion durante todos sus afos de vida,

utilizando para ello los mismos tanques de almacenamiento de combustible.

En la Figura 4.42 se muestra un esquema simplificado de un sistema tipico de
propulsion bipropelente, también llamado biérgol. ElI motor de apogeo esta
representado en la parte inferior del esquema; es normal referirse a él como “LAM”, de
sus siglas en inglés (Liquid Apogee Motor o motor de apogeo de combustible liquido).
Los impulsos y cambios de velocidad necesarios para pasar de la Orbita de
transferencia a la geoestacionaria los proporciona éste motor. Cuando el satélite llega a
su posicion de trabajo, sélo le queda cerca de 20% de propelentes en los tanques del
sistema, y con él debe efectuar sus maniobras correctivas de posicién y orientaciéon

durante los 10 o més afios de su vida Util.

La llamada propulsion eléctrica hace uso de potencia eléctrica para acelerar algun
propelente por medio de un proceso electrotérmico, electrostatico o electromagnético. A
diferencia de la propulsion quimica, requiere muy poca masa para efectuar un
determinado empuje, ya que el propelente es expulsado con una velocidad casi veinte
veces mayor que en un propulsor quimico clasico. El propelente empleado,

generalmente, es un gas raro como el xenon o el argén, algun metal liquido como el
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cesio o el indio, o bien, en algunos casos, la convencional hidracina 6 sustancias

similares como el amoniaco y el nitrdgeno.

Tanques
de gas
Vdlvulas, presurizador Valvulas,
filtros y filtros y
reguladores reguladores
de presuri- de presuri-

zacion zacion

Tanques Tanques
de de
combustible oxidante

g = valvula
D = filtro

PROPULSORES PROPULSORES

PROPULSOR
PRINCIPAL
o "LAM"

Figura 4.42 Esquema simplificado del sistema tipico de propulsién bipropelente de un satélite
triaxial.

El namero de tanques, la redundanciay las conexiones varian segin el fabricante. Asimismo, el
tamafio y empuje de los propulsores puede variar por subgrupos; los modelos de Boeing
Aerospace, por ejemplo, ofrecen cuatro propulsores de 22 N (empuje medio), ocho de 10 N
(empuje bajo), y el LAM con 490 N, incluyendo algunas variantes con el uso de propulsores

eléctricos i6nicos de reja.
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Los tipos de propulsores eléctricos pueden ser clasificados segun su método fisico de
operacion en tres categorias principales: electrotérmicos, electrostaticos vy
electromagnéticos. Dentro de cada categoria hay varios tipos, como se indica en la
Tabla 4.7.

ELECTROMECANICOS Propulsores resistivos
Propulsores de arco eléctrico
ELECTROSTATICOS Propulsores idnicos de rejilla
Propulsores de efecto Hall
Propulsores de emision de campo
ELECTROMAGNETICOS | Propulsores
magnetoplasmadinamicos
Propulsores de plasma pulsante

Tabla 4.7 Clasificacion de los propulsores eléctricos y variantes principales dentro de cada tipo.

Los verdaderos propulsores eléctricos involucran el uso de campos electrostaticos o
electromagnéticos para acelerar algin material ionizado o plasma, de alli los nombres
de los propulsores de la Tabla anterior. Se caracterizan por empujes bajos (<0.2 N) con
altos impulsos especificos (varios miles de segundos) y altos requerimientos de
potencia eléctrica; precisamente porque el empuje es bajo, el tiempo que deben estar
encendidos es mucho mayor que el de un propulsor quimico convencional. Los niveles
aproximados del empuje proporcionado por algunos propulsores eléctricos ya

calificados se muestran en la Figura 4.43.
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Empuje A
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Figura 4.43 Propulsores eléctricos electrostéaticos de los tipos idnicos de rejay de efecto Hall.

Las siglas XIPS corresponden al término Xenon lon Propulsion System o sistema de
propulsion iénica por xenon. Estos propulsores tienen como principal funcion efectuar
las correcciones norte-sur o de “balanceo” del satélite dentro de su ventana de
posicionamiento; los desplazamientos norte-sur se deben principalmente a los efectos

gravitacionales de la Luna y el Sol.

Los propulsores de emisién de campo indicados en la Tabla 4.7, funcionan bajo el
principio de ionizar y acelerar metales liquidos tales como cesio, rubidio o indio;
producen empujes muy bajos, del orden de micro a milinewtons, y pueden tener
aplicaciones muy importantes para las correcciones finas de apuntamiento de satélites
cientificos, como telescopios, observatorios y transmisiones por laser. Pero por lo que
se refiere a satélites de telecomunicaciones, los electrostaticos de mejor aplicacion son

los i6nicos de reja y los de efecto Hall.
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Los propulsores electrostaticos i6nicos de reja expulsan particulas cargadas
eléctricamente a grandes velocidades. Generalmente tienen un diametro del orden de

15 a 25 cm, segun su empuje.

En cuanto a los propulsores electromagnéticos, especificamente los de plasma
pulsante, utilizan teflon como elemento de expulsion. Tienen la forma de un capacitor
que lleva una barra de teflén sélido colocada entre dos electrodos; el capacitor se carga
hasta que la diferencia de voltaje provoca una chispa a través de la superficie de la
barra; esto causa que una capa pelicular del teflén se ionice y dicho plasma es

acelerado por el campo electromagnético propio del capacitor.

En la Tabla 4.8, se proporcionan los datos de empuje, impulso especifico y potencia

requerida de algunos propulsores eléctricos.

PROPULSOR EMPUJE IMPULSO ESPECIFICO POTENCIA REQUERIDA
(mN) (s)
Electrotérmicos (arco --- 500 - 800 Varios kW
eléctrico)
Electrostéticos (i6nicos --- 2,000 - 10, 000 Varios cientos de W o algunos
de reja) kw

HS 702 XIPS 165 3, 800 4,500 W

(didmetro de 25 cm)
HS 601 HP XIPS

(diametro de 13 cm) 18 2, 560 500 W
Electromagnéticos --- 1,000 — 4, 000 Pocos cientos de W
(plasma pulsante)

Tabla 4.8 Empuje, impulso especifico y potencia requerida de algunos propulsores eléctricos

representativos.

Sin embargo, por su caracter pulsante, solamente entregan empujes del orden de una

milésima del de un propulsor de hidracina. Pueden tener aplicaciones para
apuntamiento fino. El propulsor Magnetoplasmadinamico (0 MPD) se diferencia del
electrostatico ionico en que el plasma contiene una corriente que interactia con el
campo magnético, y esto resulta en una aceleracion de Lorentz que expulsa al plasma

por la tobera.
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4.3.5. Subsistema Estructural

La estructura del satélite es el armazon que sostiene a todos los equipos que lo forman
y que le da la rigidez necesaria para soportar las fuerzas y aceleraciones a las que se
ve sujeto desde el momento en que abandona la superficie de la Tierra; éste importante

subsistema debe ser durable, resistente y lo més ligero posible.

Cuando el satélite llega a su posicion orbital final, se ve afectado por impactos de
micrometeoritos, presiones de radiacion de las antenas, fuerzas de atraccion de la
Tierra, la Luna y el Sol, y empujes generados por su propio subsistema de propulsion.
En consecuencia, tanto la estructura del satélite como cada una de las demas partes
que lo componen deben ser disefiadas para que soporten esas condiciones durante la

colocacién en orbita y el tiempo esperado de vida.

Los materiales mas comunes para fabricar la estructura del satélite son aluminio,
magnesio, titanio, berilio, acero y varios plasticos reforzados con fibra de carbén; de
éstos, el berilio es el mas caro, y por lo tanto su utilizacién es limitada. Dependiendo
del disefio (nimero y forma de las antenas, tipo de estabilizacién, nUmero y potencia de
los amplificadores, etc.) la masa de la estructura puede variar entre el 10 y 20% del total
de la masa del satélite; una buena parte de esa estructura (los cilindros o las paredes
de la caja, segun el caso) se fabrica con “panel de abeja”’ (honeycomb) de aluminio, por

su ligereza y rigidez excelentes.
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4.3.5.1. Plataforma

Cualquier plataforma requiere de planeacién, analisis, disefio y pruebas sumamente
complejas que pueden requerir varios afios y altos costos de desarrollo para asegurar

su alta fiabilidad, que es una cualidad indispensable.

Una plataforma que tenga méxima flexibilidad para adecuarse a las cargas de
comunicaciones y a los requisitos de lanzamiento debe permitir que los satélites se
construyan en menor tiempo, con ventajas para el fabricante y para el operador de
sistemas de satélites que los adquiera. Los principales subsistemas de la plataforma
son la estructura y los sistemas de propulsion, de control de orientacion y de la 6rbita,
de energia, de telemetria y telemando, y de control técnico.

En forma general, las funciones de la estructura primaria o principal son:

e Soportar mecanicamente la carga de comunicaciones y la de los demas
subsistemas de la misma plataforma.

e Proporcionar proteccién parcial a las partes mas sensibles del satélite tanto
contra impactos de micrometeoritos y de despojos espaciales de pequefas
dimensiones, asi como del dafio que pueden causar particulas cargadas
provenientes del espacio.

e Reducir al minimo posible las deformaciones y otros cambios en las relaciones
geométricas entre los componentes del satélite que pudieran alterar la correcta
orientacion de las antenas.

e Contribuir al control térmico de la nave.

e Aportar una referencia electromagnética comun, un retorno para corriente
continua y un medio conductor para cancelar las diferencias de potencial de
electricidad estatica.

e Proveer la interfaz mecanica con el vehiculo de lanzamiento y proteger a todos

los sistemas de los esfuerzos estéaticos y dinamicos del lanzamiento.
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Quienes disefian la estructura deben basarse en objetivos y requisitos generales asi
como particulares de los demas subsistemas, y aunque un objetivo fundamental es
conservar su peso en un valor tan bajo como sea posible, ya que son muy altos los
costos relacionados con el mismo, en cualquier caso deben respetarse los margenes de
seguridad del disefio. Otro objetivo general consiste en que sea relativamente facil el
acceso a los demas subsistemas durante la integracion de un satélite y durante sus
pruebas en planta. Los materiales mas utilizados en la estructura son aleaciones
metalicas, la mayoria de aluminio, y los llamados compuestos, consistentes en una
mezcla macroscépica de materiales metalicos. Algunas de las otras aleaciones
empleadas en la estructura primaria, secundarias o terciarias de los subsistemas y

mecanismos, contienen como metal predominante berilio, magnesio, acero y titanio.

Un compuesto avanzado consiste en un agente de refuerzo rodeado y unido por un
agente continuo o matriz. Un compuesto con matriz de polimero consiste en un agente
de refuerzo, con fibras de grafito, y una matriz de polimero epoéxido, del cual se puedan

producir laminados con coeficiente de expansion térmica casi cero.

Otras caracteristicas alternativas son las de resistencia mecanica a la radiacion o a la
corrosion por oxigeno atémico; suficiente rigidez; estabilidad dimensional; facilidad para

cortarse o formarse, reducido peso; y baja resistencia eléctrica.

La Tabla 4.9, muestra algunas de las caracteristicas méas notables de aleaciones

utilizadas comunmente en los satélites como material estructural.
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MATERIAL VENTAJAS DESVENTAJAS APLICACIONES
BASICO TIPICAS
Aluminio Alta resistencia por peso Poca resistencia contra Riostras, caras de
Bajo costo volumen paneles
Disponibilidad Poca resistencia al desgaste estructurales,
Ddctil Alto coeficiente de expansion alveolos de
Se corta y trabaja facilmente térmica paneles,
Soldable Al soldarse pierde resistencia _refuerzos,
insertos.

Acero Alta resistencia por peso Alta densidad de masa Tornillos, tuercas,
Amplia gama de resistencia, Magnético insertos,
ductilidad y dureza arandelas, etc.
Facil de maquinar Partes con cuerda
Bajo costo Engranes y
Soldable cojinetes

Berilio Muy alta rigidez y resistencia por Costoso Soportes para
peso Poca ductilidad dispositivos
Pequefio coeficiente de expansion Estrecho intervalo de opticos
térmica elasticidad lineal Cajas de precision
Alta capacidad de calor Téxico, su polvo es para balancines

cancerigeno Articulaciones de
apéndices con
rigidez o
alineaciones
criticas
Magnesio Alta resistencia por peso a la flexion Baja resistencia por volumen Estructura con
Alta capacidad al calor Poca resistencia a la corrosion cargas ligeras
Alto coeficiente de expansion
térmica
Poca rigidez

Titanio Alta resistencia por peso Dificil de cortar o trabajar Terminales de
Pequefio coeficiente de expansion Costoso sujecion para
térmica compuestos
Buenas propiedades a altas avanzados
temperaturas Tanques y

conductos de

ergoles
Aleaciones Alta rigidez y resistencia por Alta densidad de masa Piezas para
resistentes volumen Relativamente dificiles de sujecion

al calor Conservan su resistencia a altas cortar Aplicaciones de

temperaturas
Resistentes a la oxidacion

alta temperatura

Tabla 4.9 Caracteristicas y aplicaciones de metales y aleaciones.
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La estructura primaria proporciona el soporte, la resistencia y la estabilidad mecanica
del satélite, y esta sujeta a diversos esfuerzos durante su lanzamiento, durante el
encendido del motor de apogeo cuando éste existe, y durante el despliegue de antenas

y de los paneles solares.

Un efecto que debe evitarse es el de resonancia aguda ya que por medio del mismo
una fuerza oscilante de magnitud inicial no muy grande puede acumular energia en
forma progresiva, y por tanto aumentar los extremos de deformacion en un elemento de

la estructura hasta que falle.

En la Figura 4.44, que representa un médulo de una estructura de satélite triaxial, se

muestran paneles planos, riostras y dos tipos de refuerzos.

| Corte para
paneles

solares (2) \

)

N
.
N
R

\}\
Panel norte _/ N

~.
N

\‘
~

Figura 4.44 Médulo de una estructura de satélite triaxial.
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La estructura también satisface la necesidad de contar con una masa conductora
comun para todas las unidades y subsistemas, tanto para fines de retorno de corriente
eléctrica como para las descargas electrostaticas. Para su funcién de retorno de
corriente del subsistema de energia es conveniente que se asegure que la resistencia
eléctrica no cause una pérdida mayor que 0.1 volt a ninguna unidad alimentada por

corriente continua.

A fin de evitar que las descargas de electricidad estética causen una diferencia de
potencial importante entre diversas partes y origen, por ruptura de dieléctrico, una
corriente que destruya un circuito, es necesario que todas las superficies y objetos
metélicos de la estructura estén conectados entre si y con la terminal de masa del
subsistema de energia eléctrica. Los materiales con dieléctricos expuestos al exterior,

como los cables, deben permitir el drenaje de cargas a la estructura metalica.

En muchos casos se emplea pintura conductora, cintas conductoras, material adhesivo
conductor y hojas metélicas delgadas en las superficies externas, y se descubren con
blindaje metalico los cables que conectan sensores y mecanismos que sobresalen del
cuerpo principal de la estructura.

El conjunto de las superficies externas debe formar una jaula de Faraday y no deben
guedar conductores sin conexién en los cables que pasan al exterior de la plataforma,
aunque estén blindados. Debido a que los sensores y otros dispositivos externos se
conectan internamente al subsistema de telemetria, sus circuitos pueden resultar
dafiados por pulsos de alta tension originados por descargas con pendiente de ataque
de nanosegundos, por lo que deben contar con filtros colocados en la entrada a la
plataforma, con atenuacion de mas de 40 dB entre 5 MHz y 50 MHz, cuya conexién a
masa no difiera en mas de 1x10° Ohms respecto de los circuitos del subsistema de

telemetria a los que se conecta.
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4.3.5.2. Mecanismos

Los mecanismos se encuentran en varios de los subsistemas de los satélites para
desplegar en el espacio y mantener en posicion diversos de sus elementos, o para

generar movimiento relativo entre partes mecanicas de la nave.

Estos dispositivos, en muchas ocasiones constituyen puntos Unicos de falla que no
pueden contar con redundancia 0 no es conveniente que la tengan, en cuyo caso se
requiere que su fiabilidad sea extraordinariamente alta. Por las condiciones en que
operan, tiene especial importancia en su disefio la seleccion de los materiales de que

deben estar constituidos y la del lubricante que deben emplear

4.3.5.2.1. Mecanismos de Accién Unica.

Despliegue de Antenas

A fin de que los satélites puedan tener cabida en el vehiculo portador, aunque cuenten
con apéndices relativamente grandes, que en 6rbita sobresalgan mucho de su cuerpo,
como los reflectores de antena, es necesario que éstos se plieguen a sus costados para

el lanzamiento, requiriéndose después su despliegue en orbita.

Para las antenas de posicién final fija, los mecanismos de despliegue en Orbita mas
sencillos estan constituidos por un brazo rigido con un eje de giro, un resorte que
almacena la energia para el despliegue, un amortiguador cuando se requiere, varias
trabas para impedir el movimiento de cada reflector antes del momento deseado, una
traba para mantener el mecanismo en la posicion final y el elemento de control para

actuarlo.

En otras ocasiones es deseable hacer un ajuste fino de la orientacion final de un
reflector, por lo que para lograrlo puede existir un motor de pasos acoplado a un

balancin.
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Algunas antenas de satélite se disefian con caracteristicas que requieren que el
diametro de sus reflectores exceda con mucho las dimensiones de los costados del
cuerpo principal de la estructura. Cada uno de tales reflectores se puede construir a
partir de secciones de una malla delgada entre costillas flexibles, y plegarse como una
sombrilla o enrollarse para el lanzamiento, con un disefio que asegure la recuperacion

precisa de su forma al liberar las trabas.
Despliegue de Paneles Solares

En un satélite geoestacionario estabilizado en tres ejes se sujeta un ala, o conjunto de
dos, tres 0 mas paneles solares, a cada una de dos caras de su cuerpo, estando cada
panel articulado con el siguiente para permitir gue puedan plegarse para el lanzamiento.
Cada conjunto plegado puede tener hasta seis trabas, con el objeto de inmovilizar los
paneles entre si y al cuerpo del satélite. Mediante el tratamiento de las superficies que
guedan en contacto, y el uso de lubricantes, se evita la posibilidad de que antes del
despliegue se suelden en frio por friccibn superficies metalicas desnudas en

condiciones de vacio, debido a las presiones del lanzamiento.

Cuando se usan resortes para el despliegue en 6érbita, al cortar las trabas, la fuerza
inicial de los primeros debe ser cuando menos cuatro veces superior a la de friccion
inicial en las articulaciones y también suficiente para asegurar las trabas de posicion
final, a fin de reducir el riesgo de dificultades impredecibles en el despliegue, por fuerza

insuficiente.
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4.3.5.2.2. Mecanismos de Accion Continua.

Orientacion de los Paneles Solares

En los satélites estabilizados en tres ejes, los paneles solares giran continuamente
sobre su eje longitudinal (de cabeceo) para captar la mayor cantidad posible de
radiacion. Los paneles giran una revolucion por dia en el caso de los satélites
geoestacionarios. El mecanismo se disefa totalmente redundante, incluyendo un motor
para el giro, un sensor de Sol, anillos y escobillas deslizantes para la transmision de
potencia y sefial, y el dispositivo de control.

El procesador de computo del satélite, comunmente controla a un motor de corriente
continua o de pasos, mediante un programa ldgico especifico que compara
periddicamente la orientacion real con la prevista, sin que se requiera mucha precision
en el resultado. En los satélites geoestacionarios no se emplean mecanismos de
orientacion respecto de los otros dos ejes, los cuales si se usaran, permitirian mantener

una maxima captacion solar y requeririan un movimiento angular maximo de + 23.4°.
4.3.5.2.3. Mecanismo de Accion Intermitente

Apuntamiento de Antenas

Cuando se emplean antenas puntuales orientables en 6&rbita en satélites
geoestacionarios, los mecanismos que lo hacen posible solo se activan cuando es
necesario cambiar la zona geogréfica del origen o destino de los haces. Para ello se
requieren dos motores que combinados proporcionen el movimiento en dos angulos
perpendiculares, cada uno con un intervalo hasta de * 8° avanzando en pasos

angulares discretos segun la resolucion requerida por la precision del apuntamiento.
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4.3.5.2.4. Componentes y Partes

Motores

Los motores empleados actualmente en el espacio son los de corriente continua y los
de pasos. Los de corriente continua son generalmente de iman permanente. Dichos
motores tienen fuerza maxima en el arranque, y los empleados para la orientacién de
los paneles solares usan escobillas, porque su desgaste es muy bajo en esa funcion.

Los motores de pasos son de iman permanente, con pasos grandes de 90 y 120°,
pequefias dimensiones y momento de retencion positivo cuando no estan activados; de
reluctancia variable, con pasos de 15° mayores dimensiones y sin momento de
retencion; y los hibridos, con pasos muy pequefios, velocidad méaxima limitada a pocos
cientos de rpm y alto momento de retencion. Estos motores son muy versatiles y estan

siendo muy utilizados en sistemas espaciales.

4.3.5.3 Integracion y Configuracion Fisica

Aungue se utilice repetidamente un mismo tipo de plataforma para construir multiples
satélites geoestacionarios, el proceso de integracion de cada uno es muy complejo y
requiere tanto de cuidadosos ajustes para evitar que su desempefio se desvie fuera de
tolerancia respecto de lo previsto por el disefio, como de precauciones extremas para

evitar errores durante la propia integracion.

Las empresas integradoras de satélites hacen su oferta técnica y econdmica a un
operador partiendo de un disefio en el que se han previsto adaptaciones a una
plataforma basica prototipo, de conformidad con las especificaciones de la carga util, el

cual debe afinarse posteriormente.

La integracion de un satélite tipico de alta capacidad se puede dividir en las siguientes

etapas:

-123-



CAPITULO 4. DESARROLLO

o Ensamblado de la estructura (cuatro a cinco meses)

La estructura, determinada por el prototipo de plataforma desarrollado por el contratista
principal o por otra empresa, previamente calificado, se ensambla generalmente con

partes prefabricadas que pueden agruparse en secciones.

Muchas de las partes de la estructura se someten a un proceso de maquinado
programado por computadora para producirles cortes de alta precision. Las
preparaciones incluyen el acabado que requiera cada tipo de panel, las perforaciones
para los tubos de calor y su instalacion, asi como la colocacion y fijacion de insertos y

de otros tipos de refuerzos.
o Ensamblado de modulos (cuatro a cinco meses)

Es comun que después de verificar la estructura completamente ensamblada se divida
nuevamente en dos o mas secciones, a fin de integrar simultineamente partes y
componentes a cada una, contando a la vez con mayor facilidad de acceso para

hacerlo.

La plataforma incluye todos los médulos necesarios en el satélite para colocarlo en su

orbita final y conservarla en ella.

Después de ensamblar y soldar las uniones que lo requieren, el sistema de propulsion
se somete a presiones internas mayores que las encontradas en Orbita, dentro de una
camara a prueba de explosiones, para probar su capacidad en ese aspecto. Ademas de
las pruebas a presion, las soldaduras se someten a una verificacién adicional de su

calidad mediante rayos X.
o Fabricacion de paneles solares y antenas (hasta seis meses)

Tanto los paneles solares como las antenas, se fabrican en secciones separadas al

mismo tiempo que se realizan las etapas de integracion anteriormente mencionadas.
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La fabricacion de los paneles solares es extremadamente laboriosa, contando con una
gran cantidad de intrincadas conexiones, las cuales deben tener una alta fiabilidad y
calidad. Debe asegurarse que la adhesion de las células a la base de cada panel sea
muy buena, tomando en cuenta que durante su lanzamiento y operacion se sometera a

un amplio intervalo de temperaturas.
o Integracién de secciones (hasta dos y medio meses)

Las dos o mas secciones del satélite se reunen finalmente permitiendo someterlo a
pruebas de desempefio mas completas con todos los componentes interconectados y a
las pruebas ambientales. Entre otras pruebas, la nave integrada, incluyendo sus
antenas, se instala en una camara anecoica recubierta con conos del alta absorcion de

la radiacion, para efectuar pruebas de radiacién de campo cercano.

La integracion de los satélites de Orbita baja se realiza en intervalos de tiempo que
comparativamente son mucho mas cortos que en el caso de los geoestacionarios, ya
que como en cada constelacion son generalmente idénticos, y pueden ser muy
nuUMerosos, su construccion se realiza en edificios dedicados a una de ellas en forma
exclusiva y se disefia para la producciéon continla de los mismos. Ademas, dichos

satélites comunmente son menos complejos que los geoestacionarios.

Como ejemplo de la ubicacién de partes y componentes en un satélite de comunicacion
geoestacionario, las siguientes Figuras muestran la configuracibn de uno, en tres
condiciones: la Figura 4.45 en forma hipotética desintegrada de sus partes o modulos,
Figura 4.46 integrado y plegado para el lanzamiento, y Figura 4.47 desplegado en el

espacio, con el aspecto que presenta hacia la Tierra.
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Figura 4.45 Satélite Intelsat VIl en forma desintegrada.
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Figura 4.47 Satélite Intelsat VIl desplegado, mostrando su aspecto hacia el nadir
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4.3.5.4. Pruebas de los Satélites

Los satélites deben ser sometidos a diversas pruebas antes de operar, especialmente
durante su integracion e inmediatamente después de colocarlos en 6érbita. Parte de las
mismas tienen por objeto observar si en condiciones similares a las de distintas fases
de la mision del satélite surgen o no fallas inmediatas, que sin dichas pruebas podrian
ocurrir durante el lanzamiento o en el espacio. Estas fallas, llamadas de mortalidad

infantil, son causadas principalmente por errores de disefio y de integracion.

La Tabla 4.10 muestra las condiciones del espacio que se intenta simular y los

componentes o funciones cuyas pruebas lo requieren.

CONDICION SIMULACION COMPONENTE O FUNCION
Microgravedad Posicién horizontal, contrapesos, Despliegue de paneles solares y
globos de antenas, movimiento de
liquidos
Vacio Cémara de vacio Mecanismos, materiales,

contactos eléctricos, desempefio
general del satélite.

Radiacién solar Radiadores eléctricos Paneles solares, desempefio
general del satélite

Ausencia de Céamara anecoica, campo de Antenas
obstrucciones pruebas
Radiacién de particulas Generador de electrones de 1 Paneles solares, componentes
MeV o equivalente de otro tipo con semiconductores

Tabla 4.10 Simulacién de condiciones del espacio.

La Tabla 4.11 muestra una secuencia tipica de las pruebas fundamentales a que debe

someterse el satélite integrado.
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PRUEBA PARAMETROS O SUBSISTEMAS
Desempefio general Todos los subsistemas

De carga, vibracion y acustica A la nave completa

Funcional Todos los subsistemas

Termo vacio Subsistemas térmico y todos los subsistemas

Tabla 4.11 Pruebas a satélites integrados.

Las pruebas de carga, vibraciones y acustica reproducen aproximadamente
condiciones de riesgo durante el lanzamiento y las de termo — vacio las de operacion en

Orbita.

4.3.5.4.1. Pruebas en Planta

Vibracion Senoidal

Esta prueba produce en los componentes del satélite esfuerzos acentuados por
resonancias, se realiza en una mesa de vibracién actuada por electromagnetos. Se
utiliza un oscilador de barrido que produce una onda senoidal, variando periédicamente
su frecuencia en forma progresiva en una gama desde menos de 10 hasta 100 Hz, en
una proporcion, por ejemplo, de dos a cuatro octavas por minuto. El oscilador es
seguido por una cadena de circuitos que termina en un amplificador de potencia, el cual

alimenta a los electromagnetos.

Para modelar y controlar la amplitud de la vibracion a distintas frecuencias se utiliza un
bucle de retroalimentacion que incluye un acelerbmetro para detectar la vibracion real
de la mesa y un procesador con el modelo de control. La amplitud de la aceleracion

maxima normalmente no excede de 7g.
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Vibracion Aleatoria

Para esta prueba, en lugar de un oscilador se utiliza un generador que produce
simultdneamente multiples ondas de frecuencias aleatorias. La vibracion producida por
los lanzadores tiene un espectro cuyo maximo se encuentra aproximadamente entre 80
y 3000 Hz, considerando los mas representativos, pero es mas comun que dicho
maximo se encuentre entre 100 y 1000 Hz. La densidad espectral maxima esperada
producida por los diversos lanzadores disponibles en la gama indicada se encuentra
entre 0.04 y 0.11 g? /Hz.

Vibracion Acustica

Esta prueba es mas adecuada para satélites grandes y para los efectos en todos sus
componentes, pero menos adecuada para los puntos méas cercanos al adaptador de
acoplamiento. Para realizarla se emplea una camara de reflejos con ambiente de
nitrégeno. La diferencia mas notable consiste en que la excitacion se produce por
medio de transductores, los cuales no se acoplan directamente a la nave por medio de
un elemento soélido en contacto con ella, sino a través de las ondas transmitidas por el
gas. La presion de sonido maxima esperada, segun el tipo de lanzador empleado, se

encuentra en la gama de frecuencias de entre 125y 1000 Hz.
4.3.5.4.2. Prueba Termo-Vacio

Esta prueba permite verificar el desempefio del subsistema térmico del satélite
comparandolo con el modelo térmico utilizado para disefiarlo, el cual no puede
reproducir con exactitud el efecto de todas las partes y componentes utilizadas en la

nave.
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La prueba se realiza en una camara con superficies de muy baja reflexion de la
radiacion térmica, con emisividad mayor que 0.9 y con area total de las mismas que sea
cuando menos de cuatro a diez veces mayor que la de las superficies exteriores del
satélite, para que la simulacién de las condiciones térmicas sea suficientemente fiel. La
evacuacion del aire de la camara se hace a temperatura ambiente y una de sus
finalidades es eliminar la conduccion de calor en el medio. Para dicho propésito, la
presién atmosférica final debe ser menor que 10™® mm Hg, por lo que en la préctica
10 mm Hg (1.33 x 10  Pascal) se considera satisfactorio. Después de la evacuacién
se produce una serie de cambios extremos de temperatura con duracion total

aproximada de dos semanas.

Los extremos de temperatura de la prueba generalmente se hacen llegar a 5°C fuera de
los intervalos de temperatura esperados en el espacio o 10°C en el caso de una
plataforma de protovuelo. La generacion de flujo de radiacion para producir la
temperatura extrema superior debe corresponder proporcionalmente a la esperada en
el espacio en direccion de las superficies del satélite, distribuida en la forma mas
conveniente para los propdsitos de la prueba. Lo anterior se logra por medio de
radiadores de calor muy préximos al satélite para evitar radiar mucha energia en
direccion a las superficies de la camara de pruebas, las cuales se conservan a

temperatura muy baja, por ejemplo, por medio de nitrégeno liquido en su exterior.
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4.3.5.4.3. Prueba de Celdas Solares

Para realizarlas se simulan algunas de las condiciones del espacio como la radiacion
espectral util del Sol y la radiacién perjudicial de particulas cargadas del espacio. Las
simulaciones se realizan por medio de lamparas con filtros adecuados para obtener la
composicién espectral deseada y de aceleradores de particulas cargadas. Ademas, se
someten a condiciones ambientales de humedad que puede penetrar antes del
lanzamiento, esfuerzos de desprendimientos de las células y ciclos térmicos que no
corresponden a condiciones del espacio, para detectar sus posibles vulnerabilidades y
para referencia. Algunas de dichas pruebas son de funcionalidad para la deteccion de
fallas de construccion y verificacion de los valores iniciales de tensiones y corrientes al
variar la carga por lo que se realizan a todos los paneles ensamblados, pero las que
causan o pueden causar un deterioro irreversible se realizan a manera que no se

incluyen en el ensamble final.

4.3.5.4.4. Pruebas en Orbita

Después de la colocacién de un satélite geoestacionario en su posicion orbital, y del
despliegue de paneles solares y antenas, normalmente se realizan pruebas en 6rbita
con una duracion de varias semanas. La tabla 4.12 muestra un resumen de pruebas

representativas.
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SUBSISTEMA PRUEBA
General Funcional: conmutacién de haces, conmutacién de
componentes de reserva.
Orientacién Pérdida de apuntamiento de la Tierra, calibracion de

impulsores, modos, descarga de momentos,
operacion del momento magnético, calibracion de la
inclinaciéon de paneles solares.
Energia Potencia de los paneles solares, potencia consumida
por diversos componentes, rotacion de paneles
solares para orientacion.
Térmico Operacion de calefactores, temperaturas con
distintas cargas en los amplificadores de potencia.
Telemetria tele-mando y distancia Pire y frecuencia del radiofaro, umbral de comando.
Carga util Diagramas de directividad de antena, polarizacion
cruzada de cada haz; aislamiento entre haces de
reuso de frecuencia; pire, densidad de flujo de
potencia a saturacion, ganancia de transferencia y
GIT para cada haz y canal; respuesta en frecuencia
dentro y fuera de cada banda para cada haz y canal;
retardo de grupo.

Tabla 4.12 Pruebas en 6rbita.
4.3.5.5. Centro de Control y Estacion TTS

El centro de control de un sistema de satélites geoestacionarios, conjuntamente con la
estacion de telemando, telemetria y seguimiento (TT y S), forma parte del segmento
espacial. Ambas instalaciones pueden estar localizadas en la misma area o en distintos
sitios separados una distancia considerable. En el primer caso se tienen menores
costos de inversion en equipos y de operacidén, ya que se evita la adquisicion de
equipos de enlace terrenal y se optimiza el personal requerido, pero si ambos se
encuentran en una ciudad grande se puede incurrir en altos costos del terreno y tener
mas riesgos de interferencia en radiofrecuencia. Por supuesto que el sitio escogido para
ambos conviene que tenga poca actividad sismica y en el caso de existir mas de un
centro de control, que la distancia entre ambos sea grande para mejorar algunas de las
mediciones que realizan. La Figura 4.48 muestra el diagrama por bloques de ambas

instalaciones para un sistema de dos satélites operando en una sola banda.
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Figura 4.48 Diagrama por bloques del centro de control y estacion TTS para un sistema de dos

satélites.

El centro de control es el lugar donde se realiza la supervision del estado de los
satélites y se expiden las sefales de mando para ejecutar en ellos todas las funciones
gue no realizan en forma autonoma. La parte mas importante de tal instalacion es el
sistema de cOmputo que desarrolla funciones de conversion, calculo, interpretacion,
grabacion y presentacion de los datos de telemetria, generacidén de alarmas y mandos,

y otras formas de procesamiento, tanto con fines de uso inmediato como de analisis

posterior.
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Las interfaces hombre-maquina son las terminales de los puestos de los controladores,
que utilizan principalmente la informacion en tiempo real, y la terminal de dinamica
orbital que se usa para determinar la posicion de los satélites y para planear las
maniobras de correccion de la oOrbita, la cual aprovecha datos acumulados en periodos

prolongados.

Entre las funciones complementarias del centro de control se pueden incluir la de
informar sobre interferencias proximas a las comunicaciones, causadas por el Sol al
acercarse a posiciones en las direcciones en que apuntan las diversas estaciones
terrenas de los usuarios hacia el satélite, asi como sobre la época de eclipses. También
debe producir notas explicativas para uso interno o externo sobre las interrupciones del
servicio causadas por fallas ocasionales en la carga util o en la plataforma.

En la parte superior derecha de la figura anterior se muestra la estacion de telemetria,
telemando y seguimiento (TT y S) que realiza el enlace entre el centro de control y el
satélite, y requiere de los mismos elementos esenciales en banda de base, frecuencia
intermedia y radiofrecuencia que las estaciones terrenas de los usuarios con capacidad
para recibir y transmitir. Sus comunicaciones con el subsistema correspondiente del
satélite se realizan a través del enlace ascendente de telemando y del enlace

descendente de telemetria.

La parte inferior de la Figura anterior 4.48 ilustra una configuracién posible de equipos
para la funcion de supervision de las sefiales de los usuarios del sistema de satélites y
en general de todo el espectro de frecuencias de sus transpondedores, designada a
comunicaciones o control de comunicaciones. A diferencia de las areas de control del
satélite y de dinamica orbital que operan una parte minima de una banda (generalmente
banda C), para esta funcion se requieren antenas para cada una de las bandas de los

repetidores.
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Se debe verificar la PIRE, la anchura de banda y otras caracteristicas del espectro de
las sefales de las estaciones prototipo o de todas las de una red que vaya a empezar a
utilizar el sistema, antes de aprobar su operacidén continua, y después se verificaran

ocasionalmente por muestreo las sefiales de todas las redes en operacion.

Otra de las funciones de esa seccion consiste en apoyar a los usuarios cuando es
necesario cambiar sus redes a otro transpondedor o a otro satélite; y cuando se
requiere cambiar un satélite a otra posicién en la 6rbita, o pasar todas sus redes a otro,
debe programar todo el proceso de cambio. Si un satélite cuenta con multiples haces y
la estacion receptora de monitoreo se encuentra nominalmente fuera de algunas de sus
coberturas puede ser necesario contar con otras estaciones de supervision dentro de

ellas.

Cuando el operador de satélites proporciona también servicios de enlace ascendente
para television y otros tipos de sefales, normalmente lo hace por medio de otras
estaciones terrenas diferentes a la TT y S, constituyendo un telepuerto, y establece un
sistema de recepcion y supervision de las mismas, tanto para vigilar los enlaces
terrenales por los cuales le entregan las sefiales como las transmitidas por los satélites.
Ademas de las instalaciones basicas mencionadas, un centro de control puede contar
opcionalmente con otras complementarias:

e Un simulador dindmico de los satélites, que se utilice para entrenar al nuevo
personal de controladores y para validar cualquier procedimiento nuevo que se
vaya a ejecutar en el satélite, consistente en un ordenador o computadora con
programas especiales.

e Un sistema de localizacion de estaciones terrenas que puedan ocupar
ilegalmente capacidad de los satélites o causarles interferencias. El principio en
que se basan estos sistemas consiste en utilizar como referencia la sefial
interferente recibida del satélite para extraerla también de otros satélites
préximos por correlacion, aunque en ellos sea muy débil y esté mezclada con

otras senales.

-136-



CAPITULO 4. DESARROLLO

Las diferencias de fase y de frecuencia por efecto Doppler de las réplicas de la sefial
interferente demodulada son determinantes en el célculo por triangulacion de la

posicion de la estacion terrena que se desea localizar.

El centro de control de un sistema geoestacionario constituido por numerosos satélites
tiene una mayor complejidad que lo descrito, ya que se debe vigilar y controlar a cada
uno de ellos, y dependiendo de su dispersion en la oOrbita se pueden requerir multiples
centros de control coordinados entre si, como en el caso de un sistema de cobertura

global.

4.3.5.6. Cuartos Limpios y Simuladores

Las instalaciones en las cuales son integrados los diferentes subsistemas se
denominan cuartos limpios; sus paredes, piso y techo son construidos con materiales
especiales cuya emision de particulas contaminantes es minima. El aire acondicionado
en éstos cuartos es filtrado en cada ciclo de reflujo, de tal modo que la concentracion de
particulas se conserve en niveles muy bajos, del orden de unos cuantos cientos de
particulas mayores en tamafio que la mitad de una micra, por cada metro cubico de

aire.

Los cuartos limpios de la industria aeroespacial son ultraherméticos y estan
presurizados con un nivel ligeramente mayor al de la presion exterior del medio, de
modo que no sea facil la entrada de particulas intrusas adicionales, y en ciertas areas
donde hay componentes O6pticos, mecanicos o0 electronicos muy delicados, la

concentracion se reduce unas mil veces mas con equipos especiales.

Una vez integrados, los satélites deben pasar por una serie de pruebas de calidad en
una variedad de simuladores, por ejemplo, en una cadmara térmica de vacio se simulan,
hasta donde sea posible, las condiciones del medio en el cosmos, tanto con el intenso

calor del Sol como con el inmenso frio, la oscuridad y el vacio del espacio.
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Ademas de las pruebas de vibracion y estabilidad, donde se simulan las fuerzas del
cohete conforme asciende, en diferentes direcciones y con intensidades variables, las
caracteristicas de las antenas son verificadas en una cdmara anecoica, cuyas paredes
estan forradas con material absorbente, fabricado con capas de permitividad distinta,
para evitar reflexiones de las ondas electromagnéticas en un rango amplio de
frecuencias. Lo Unico que no puede ser simulado en estas instalaciones es la ausencia
de gravedad, que seria importante para comprobar el despliegue de las antenas y los

paneles solares.

4.4. Orbitas, Cobertura 'y Lanzamiento

4.4.1. Caracteristicas de las Orbitas

Las caracteristicas del movimiento de un satélite artificial en Orbita terrestre estan
fundamentadas en tres leyes de Kepler sobre el movimiento de los planetas alrededor
del Sol, que después tuvieron sustento de la ley de la gravitacion universal de Newton y
de su segunda ley de movimiento. Las leyes de Kepler se pueden expresar de la forma
siguiente:
1. La o6rbita de cada planeta es una elipse con el Sol en el foco.
2. La linea que une un planeta con el Sol describe areas iguales en tiempos
iguales.
3. El cuadrado del periodo de la 6rbita es proporcional al cubo de la distancia media
al foco.

La ley de gravitacion universal establece que la fuerza de atraccién entre dos cuerpos
es proporcional al producto de sus masas e inversamente proporcional al cuadrado de

la distancia entre sus centros.
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La segunda ley de movimiento de Newton establece que la aceleracion de un cuerpo
tiene la misma direccion de la fuerza que se le aplique y es proporcional a la magnitud
de ésta, e inversamente proporcional a su masa. Estas dos leyes se pueden

representar en magnitud, respectivamente por

GMm

r2

F=- Ec. 4.10

dv

F=m— Ec.4.11
dt

donde Es la fuerza de atraccion,

F

G Es la constante de gravitacion fundamental,

M Es la masa del Sol, en un caso mas general, la del cuerpo mayor,

m Es la masa del cuerpo menor,

r Es la distancia entre los centros de los dos cuerpos,

dv/dt Es la aceleracién de m respecto de un sistema de coordenadas con
origen en el centro de M.

En los casos que mas nos interesan, la masa mayor es de la Tierra (5.9742x10%* Kg) y

podemos hacer la sustitucién GM = p = 398601 km®/s?.

Para ubicar un cuerpo en una direccion y a una distancia determinadas de la Tierra con
un vector de velocidad especifico, a fin de que se convierta en un satélite artificial de la
misma, o0 para que se proyecte hacia el espacio sideral, es necesario lanzarlo con un

impulso acumulado de valor preciso en magnitud y direccion.

Al terminar el impulso que le haya aplicado el vehiculo de lanzamiento, las
caracteristicas esenciales de la oOrbita de un satélite dependen totalmente de la
magnitud y direccion que en ese momento tengan sus vectores de velocidad y posicion
con referencia al centro de la Tierra, a su eje de rotacion y a una direccidén del espacio

sideral.

Para que la oOrbita sea circular los vectores de posicion y velocidad deben ser
perpendiculares entre si al terminar el impulso de lanzamiento y tener la relacion
adecuada entre sus magnitudes r y v, en cuyo caso continuaran siendo perpendiculares

en todos los puntos de la trayectoria, por lo que no habra un componente de la fuerza
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de gravitacidon en direccion de la trayectoria que modifique la magnitud de la velocidad
lineal, sino solo su direccidn, existiendo un equilibrio constante entre la atraccion

gravitatoria y la inercia.

En el periodo P el satélite recorre una distancia vP = 2trr, por lo que

=

P=2m |

NoH Ec.4.12
Ademas, por el principio de conservaciéon del momento angular el producto de los
vectores de velocidad y posicidn es también un vector constante, perpendicular a ellos y

a la 6rbita tanto en una circular como en una eliptica

h=vxr Ec. 4.13
cuya magnitud es h=v r sen &, siendo & el angulo entre vy r.

La distancia r se mide al origen de coordenadas, que es el vértice del angulo polar v en
el plano de la érbita, llamado en astronomia anomalia verdadera, mostrado en la
Figura 4.49.
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Figura 4.49 Direccidon y magnitud de los vectores de velocidad y posicién en una 6rbita eliptica.

Como el vector de velocidad es tangente a la trayectoria, en este caso solo es

perpendicular al de posicion en el punto mas cercano al foco o centro de la Tierra
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(perigeo), y en el punto mas alejado del mismo (apogeo), por lo que de acuerdo con la

Ecuacién anterior se obtiene la relacién de magnitudes
h:VArA:Vprp Ec. 4.14
Donde los subindices Ay P corresponden al apogeo y perigeo, respectivamente.

Debido a las relaciones definidas por la ecuacion 4.14, la velocidad serda mayor en
perigeo y menor en apogeo, por lo que puede reconocerse incluso en ellos que la orbita
no es circular. En dos puntos intermedios de la 6rbita coincidirdn las relaciones de
magnitudes, pero sus vectores no seran perpendiculares. Por tanto, en ningin punto de
la trayectoria eliptica del satélite se cumplirdn las relaciones mencionadas para una

Orbita circular.

Como se puede considerar en primera aproximacion que no existen pérdidas por
arrastre o friccién, salvo en orbitas muy bajas, la energia especifica E,, 0 energia por
unidad de masa del satélite serd la misma en todo momento, resultante de la
acumulada en la trayectoria ascendente del vehiculo de lanzamiento, que se refleja

inicialmente en la velocidad y posicién del satélite en el instante de su liberacion.

El valor de dicha energia especifica se puede calcular por medio de la ecuacion de

energia como la suma clasica de la cinética y la potencial

Ep2 =" Ec. 4.15

r

Si se conoce el valor de la constante E,, se puede relacionar la velocidad instantanea

del satélite con la distancia r para una orbita cualquiera.
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4.4.1.1. Clasificacion por Alturas

En algunas ocasiones se prefiere utilizar los parametros alternativos de alturas
maximas y minimas del satélite sobre la superficie del planeta en lugar de la distancia o

el intervalo de distancia a su centro.

En el caso de los satélites para comunicaciones es conveniente, por razones ajenas a
la mecénica celeste, incluir restricciones en su altitud sobre la superficie terrestre y
seleccionar Orbitas especificas con caracteristicas peculiares, propicias para la

comunicacién y para la integridad de las naves.

En forma muy general se pueden clasificar las orbitas de estos satélites por su altura
como sigue:

e Orbitas bajas, aproximadamente entre 900 y 1 300 km de altitud. El limite inferior
generalmente no conviene que sea menor, debido a razones de coberturay a la
existencia de una friccibn atmosférica significativa. Se les conoce también por las
siglas LEO en inglés.

e Orbitas medias, aproximadamente 10 000 km de altura (MEO).

o Orbita geoestacionaria, aproximadamente 36 000 km de altitud (GEO), en la cual
los satélites parecen practicamente inméviles desde las estaciones terrenas que
tienen acceso a ellos.

e Orbitas muy elipticas (HEO), con apogeo a mas de 36 000 km, a fin de cubrir una
amplia region con uno o dos satélites, incluyendo una de las zonas polares,

donde los satélites geoestacionarios no pueden dar servicio.

Un aspecto interesante de esta clasificacion consiste en que la 6rbita geoestacionaria y
las Orbitas muy elipticas son las mas Utiles para sistemas de comunicacion comerciales
limitados a la cobertura geografica de un solo pais o region, a pesar del hecho
paraddjico de que al mismo tiempo son las que permiten mayor cobertura desde un solo

satélite.
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Orbita baja

Orbita media

Orbita geoestacionaria

CHCECHC,

Orbita muy eliptica (Molniya) @

Figura 4.50 Ejemplos de oOrbitas de diversas altitudes y formas.

Las sefaladas con los nimeros (1) al (3) son circulares y la (4) es eliptica.

4.4.2. Sistemas de Coordenadas

4.4.2.1. Coordenadas Topocéntricas y Geograficas

El sistema de coordenadas topocéntricas, con origen en una estacion terrena
cualquiera, emplea la distancia d al satélite asi como los angulos Az de acimut respecto

del Norte medido en el plano horizontal y Bes de elevacion sobre dicho plano.

Como éste sistema depende del sitio donde se encuentre la estacion terrena,
necesariamente esta asociado al sistema de coordenadas geograficas de la superficie
de la Tierra y gira con ella. Un método para determinar Az, 6 y d consiste en convertir
primeramente los parametros de posicion del satélite en coordenadas geocéntricas
inerciales a coordenadas geogréaficas y después convertir a las coordenadas del

sistema topocéntrico.
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El sistema inercial tiene en parte similitud con el de la superficie de la Tierra, ya que el
angulo de declinacion d del satélite equivale a la latitud del punto subsatelital, en el cual
el vector de posicion de la nave cruza la superficie del planeta. La diferencia mas
importante consiste en que la direccidon de referencia para el angulo de ascension recta
a del sistema inercial es un punto casi fijo en el espacio, mientras que en el de la Tierra
la direccion de referencia o de longitud cero es el meridiano de Greenwich, que gira una

vez por dia.

Por tanto, es necesario conocer el angulo de dicho meridiano respecto de la direcciéon
del equinoccio de marzo (¥) en un momento dado, denominado angulo horario de
Greenwich (GHA) o tiempo sideral de Greenwich (GST), que muchas veces se expresa

en forma de horas o en segundo y se puede convertir a angulo.

La posicion en longitud geografica (As) de un satélite en un momento dado puede

expresarse entonces por la ecuacion
As = a— GHA grados Ec. 4.16
En la cual tanto a como GHA son funcién del tiempo.

Las longitudes convencionalmente son positivas hacia el Este y negativas hacia el
Oeste. Cuando el satélite es geoestacionario tanto a como GHA varian nominalmente
en la misma proporcion y la longitud del satélite es constante. La longitud de la estacion
terrena es un angulo fijo Ags en el sistema de coordenadas geograficas y la diferencia

entre las longitudes As y Aes puede expresarse por
Al = a — GHA — Ags Ec. 4.17

La Figura 4.51 muestra la posicion de un satélite tanto en coordenadas topocéntricas
como inerciales, asi como la posicion de una estacién terrena en coordenadas

geogréficas.
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Figura 4.

Greenwich

51 Parametros de la posicion de un satélite y de una estacion terrena en los sistemas de

coordenadas topocéntrico e inercial.

Eje del equinoccio de marzo

Angulo horario de Greenwich

Angulo de ascension recta del satélite

Angulo de declinacion del satélite y latitud de su punto
subsatelital S’

Distancia del satélite al centro de la Tierra

Longitud geogréfica de una estacion terrena

Latitud geografica de una estacion terrena

Angulo de elevacion del satélite desde una estacion terrena
Acimut del satélite desde una estacion terrena
Distancia del satélite a una estacion terrena

El &ngulo @ es positivo hacia el Norte del ecuador y negativo hacia el Sur igual que el

angulo 6, mientras que AA es positivo hacia el Este y negativo hacia el Oeste. Az puede

representarse con valor de 0 a + 180° para valores positivos de AA y negativo en el

mismo intervalo para negativos de AA, mientras que 6 solo tiene valores positivos de 0 a

90° hacia satélites visibles desde la estacién terrena.

La conversién de uno a otro sistema de coordenadas esta basada en las relaciones de

los angulos mostrados en la Figura 4.51 junto con las distancias r del satélite al centro

de la Tierra y Rg, radio de la Tierra.
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El angulo de acimut es el formado, con vértice en la estacion terrena ES, por dos
planos, uno que pasa por el arco formado entre ES y el polo Norte y el otro por el arco
entre ES y el punto subsatelital S’. El arco entre ES y S’ describe el angulo central y con
vértice en el centro del planeta, como se muestra también en la parte (a) de la
Figura 4.52.

(a) (b)

Figura 4. 52 Angulos y lados para deducir las relaciones entre parametros

en distintos sistemas de coordenadas.

Los valores de 8 y d se deducen de la parte (b) de la Figura 4.52 que representa el
triangulo O/ES/S.

También de la misma figura en (b) se puede notar que el angulo de nadir entre ESy O

con vértice en el satélite es
n=90°-Y-6 Ec. 4.18

En el caso de satélites geoestacionarios los usuarios de sus servicios suponen
constante la distancia al satélite, y para las estaciones con antenas pequefias solo se
requieren los angulos de acimut y elevaciéon al instalarlas y cuando es necesario
apuntar hacia otro satélite. Las estaciones terrenas de los usuarios con reflector de
antena grande o mediana cuentan con sistemas de seguimiento del satélite que
permiten modificar los referidos angulos de forma automatica sin intervencién constante

del dato de la distancia. En cambio, para las estaciones de control de dichos satélites
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se necesita el dato preciso de la distancia d debido a que es esencial para conservar al
satélite dentro de los limites de posicion tolerados, ya que al variar d, cambia el periodo

de la 6rbita.

Para lograr una mayor precision en el valor de r debe tomarse en cuenta que nuestro
planeta no es perfectamente esférico y que es necesario conocer con mas exactitud la
distancia de la estacion terrena al centro de la Tierra ademas de su distancia al satélite.
En este caso el valor constante de Rg que se utiliza suponiendo esfericidad perfecta se
debe sustituir por un valor Rg, el cual depende de la latitud de la estacién. El dato
comunmente utilizado de la latitud geodésica o geografica ¢ del sitio donde esta
ubicada la estacion se basa en la medicion local de la direccion vertical. Debido a que la
distancia del centro del planeta al circulo ecuatorial es a = Rg = 6378.14 km y a los
polos es b = 6356.755 km, una seccién del corte vertical del planeta se puede
representar por una elipse, como se muestra en la Figura 4.53 por lo que generalmente
no pasa por dicho centro una linea virtual vertical partiendo del sitio de una estacion
terrena. En consecuencia, es necesario hacer las correcciones correspondientes

basadas en la geometria de la figura mencionada.

Figura 4. 53 Latitud geocéntrica y distancia al centro de la Tierra de una estacion terrena.

La desviacion de la forma de la Tierrarespecto de esfericidad perfecta se muestra exagerada.
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4.4.2.2. Coordenadas y Cobertura desde el Satélite

Un proposito valioso de un sistema de coordenadas con origen en un satélite es
determinar la cobertura del mismo sobre la superficie de la Tierra, que consiste
generalmente en curvas de ganancia o de PIRE constante de y hacia dicha superficie.
Por ese motivo, una de las coordenadas es la distancia d (de las Figuras 4.51 vy
4.52(b)) del satélite a puntos o contornos de la mencionada cobertura, que es la misma

distancia utilizada en el sistema topocéntrico.

La Figura 4.54 muestra ejemplos de coberturas desde satélites geoestacionarios y no

geoestacionarios, que evidentemente tienen caracteristicas distintas.

Traza
terrestre

Figura 4.54 Cobertura de haces circulares

(a) de un satélite geoestacionario, (b) de un satélite no geoestacionario.

El centro del circulo es el punto subsatelital S’ del lado derecho de la figura, y la mitad
del angulo de cobertura es n visto desde el satélite o ydesde el centro del globo
terrdqueo, que corresponde a una distancia en kilbmetros sobre la superficie del planeta
de Rg"7180 alrededor del mismo cuando y se expresa en grados. Cada circulo
representa la cobertura instantanea con una determinada PIRE, pero la anchura
angular de la faja de cobertura de la traza terrestre es menor que 2y, ya que depende

del traslapo de huellas entre satélites del mismo sistema.
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En el caso de una estacion terrena o de un sitio geografico determinado se puede
determinar por medio de la Figura 4.52 (b) que el angulo de nadir n entre ella y el punto

subsatelital, con vértice en el satélite, tiene las siguientes relaciones con el angulo y

tanyY = dsenn , tann=_RgsenY
r-dcosn r - RecosY Ec. 4.19

El valor de y sera el mismo para cualquier parte sobre la superficie de la Tierra mientras
ny r tengan los mismos valores, suponiendo esfericidad de aquella, ya que en ese caso
también d tendrd un valor constante. La distancia d se puede expresar también en

funcién de dichos parametros como

d =7rcosn—+/R:—1rZsin?y Ec. 4.20

Las relaciones de las ecuaciones 4.19 y 4.20 se aplican a cualquier punto de la
cobertura de un satélite, siendo constantes en un contorno de ganancia o PIRE
constante si el eje de su antena apunta al punto subsatelital y su haz es circular.

Los valores maximos de ny de y (nu Y ym) ocurren cuando 6 = 0, siendo en esas
condiciones tangente a la superficie de la Tierra el cono de cobertura, por lo que de

acuerdo con la ecuacion 4.14 en ese caso 1y, + yy = 90°y
sinny = cosyy = % Ec.4.21

Suponiendo un valor requerido de 6 = 5° para el haz global de un satélite
geoestacionario, la anchura maxima de los haces de su antena, en este caso siempre
orientada al nadir, es 2n = 17.3°, y el angulo central de la cobertura maxima sobre la

superficie terrestre alrededor del punto subsatelital es y = 76.3°.
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Salvo para haces globales o posibles zonas de cobertura menores ubicadas
basicamente en el circulo ecuatorial, el eje de la antena de un satélite geoestacionario
no esta dirigido al punto subsatelital, y aunque se utilice un haz de seccién circular el
contorno de cobertura correspondiente a ganancia constante de la antena no es un
circulo, como se puede observar en la huella de la parte izquierda de la Figura 4.54. Se
produce un alargamiento en la direccion en la cual aumenta la distancia d sobre el arco

mayor que pasa por el punto subsatelital y por el centro de la cobertura.

Debido a que la declinacion de un satélite geoestacionario es 6 = 0, el angulo y entre el
punto subsatelital y cualquier otro de la huella queda totalmente definido por su
componente en el plano ecuatorial o diferencia de longitud con el satélite, AA, y su
componente perpendicular o latitud,®, por lo que cosy =cosAA cos@®. Los angulos
equivalentes con vértice en el satélite son n, su componente as en el plano ecuatorial,
gue en este caso es el plano de la érbita, y la perpendicular bs, mostradas en la Figura
4.55.

L ik e A ;
I/}Si }
]
[, 77| SOSCHE, R s s R e o
! 1
! 1
I]O ! 1
! As; !
—n
| 1
' 1
5
Aso dg; L5 [y

Figura 4.55 Representacion plana de un conjunto de angulos as; y Bs;
respecto del eje de la antena de un satélite geoestacionario, asi como ag; y bg; respecto de la
direccion del punto subsatelital, correspondientes a uno de los contornos de igual ganancia de su

haz conformado.
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Normalmente el contorno exterior de una cobertura se especifica inicialmente como un
valor minimo de PIRE en transmision y de ganancia en recepcion, en direccion de
determinados limites geogréficos, pero después de disefiar el sistema de antenas la
cobertura resultante corresponde a un contorno con el valor de PIRE requerido que en
algunos puntos excedera los limites geograficos originalmente sefalados, por la

imposibilidad de ajustarse exactamente a ellos.

Partiendo de cada una de las coordenadas geograficas AA; y ¢i de cada punto de un
mismo contorno deseado, se obtienen los componentes angulares individuales as; y bs;
para ganancia o pire constante requerida de una antena de satélite o viceversa. La
Figura 4.55 representa graficamente la determinacién de los valores de los dos angulos

componentes en cada direccion referida al eje de un haz conformado.

Los valores de n, as y bs se miden respecto de la direccién del nadir, en la cual se
encuentra el punto subsatelital S’. El eje de la antena tiene el angulo no con
componentes asp Y bso. Los valores angulares as; y Bsi que representan igual ganancia
de antena se miden respecto de dicho eje. En ambos casos el vértice del angulo es el
satélite. Por tanto, los valores angulares individuales de cada direccién del haz con
ganancia constante son

agi = aso + as; , bg; = bsg + Bs; Ec. 4.22

Dadas las coordenadas geograficas deseadas para la intersecciéon del eje del haz con
la superficie de la Tierra, AAy Yy ¢o, Se pueden determinar las coordenadas desde el

satélite para el mismo punto por medio de

Cosyy = cosAAgcos ¢, , dg= \/rz + RZ — 2rRg cos y,

. RE . . RE . cos
sin bgy = d—fsm ¢o , sinbgy = d—’jsm Al Cosi‘; Ec. 4.23
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Sustituyendo el valor constante de Re y el de r se pueden hacer los célculos con la

Y2 para la 6rbita

ecuacion simplificada propuesta do = 35786.5 (1.42 — 0.42 cos yo)
geoestacionaria o por medio de la Ecuaciéon 4.21. La conversidbn a coordenadas

geograficas para determinar la cobertura del haz se realiza mediante las ecuaciones

Cosnj=cos agjcos bsj dij=rcosnj — V( RZE _r* sen’ Ni

Sen A\ = disen as; cos bs; , sen ®;S; senbS;
VR% - d’ sen’ bs; Re Ec. 4.24

Cada valor entero del subindice i representa un punto individual de la cobertura por
cada direccion seleccionada desde el satélite. Para un haz circular los valores de as; y
de Bs;i varian entre 0 y £ An, y la relacion entre los dos componentes angulares es:
coss; =cosAn / cosas; La Figura 4.56 muestra la aplicacion de las ecuaciones anteriores

a tres haces circulares.
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Figura 4.56 Representacion plana lineal de la cobertura de ganancia constante de tres haces
circulares de un satélite geoestacionario.
(A) Haz global de 17.2°, (B) y (C) haces de 5° de anchura. Los ejes de los haces (A) y (B) estan

dirigidos al punto subsatelital y el del haz (C) a un punto desplazado al Noreste del mismo.
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Suponiendo esfericidad perfecta de la Tierra, la huella C es simétrica respecto de un
arco mayor sobre la cobertura geografica que parte del punto subsatelital, pero en la
grafica no se observa asi debido a que la representacion plana de las latitudes y
longitudes alarga los contornos geograficos y de cobertura en direccion de la longitud,
en mayor proporcidn mientras mayor sea la latitud positiva 0 negativa, es decir, a

mayores distancias del ecuador.
4.4.3. Perturbaciones de las Orbitas

Las ecuaciones de las orbitas de Kepler consideradas hasta ahora se basan en la
interaccién exclusivamente gravitacional entre dos cuerpos esféricos homogéneos o

dos cuerpos supuestamente puntuales, que no sean afectados por otros.

No obstante, para predecir valores mas precisos de la posicion y velocidad de un
satélite real de la Tierra es necesario considerar otros factores (considerados
perturbaciones de las orbitas) que afectan a las 6rbitas, como son el potencial de
gravitacion del Sol y el de la Luna, la falta de uniformidad de forma y de distribucion de

masas de la Tierra, la presion de la radiacion solar y la friccion atmosférica.

Las perturbaciones se deben a fuerzas que son extremadamente pequefas, con
magnitudes maximas de solo decenas de pN/m? cuando son causadas por presiones, y
de hasta 10 uN-m cuando son momentos de giro, las cuales actlan constantemente,
mientras que las fuerzas que se utilizan para contrarrestarlas en los sistemas mas
convencionales son de 1 o mas Newtons, causando momentos correctores de menos

de 1 hasta 25 N-m, pero aplicados por muy breve tiempo.

La trayectoria de la orbita cambiard segin cambie en cada intervalo de tiempo la
magnitud y direccion de cada una de las aceleraciones sobre el satélite en relaciéon con

la posicion del mismo.
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El efecto de las perturbaciones sobre los parametros de las orbitas puede tener tres
categorias: las variaciones seculares, que si no se corrigen representan cambios en
ellos que aumentan en magnitud constantemente; las variaciones de periodo largo, que
son oscilatorias con periodo mayor que el de la érbita; y las variaciones de periodo
corto, igual o menor que el de la orbita. Todas o una parte de ellas se pueden
considerar como una actualizacion de los pardmetros de la 6rbita que se puede calcular

para una época determinada o con cierta periodicidad.

La importancia de cada una de dichas variaciones para una Orbita y un satélite de
comunicacion determinados depende de su magnitud relativa, del intervalo de tiempo
entre correcciones a la érbita por medio de los dispositivos a bordo del satélite y de si

es necesario 0 no corregir las variaciones de un parametro especifico.
4.4.4. Determinacion de los Parametros de las Orbitas

Para predecir la posiciébn y velocidad futuras de un satélite de acuerdo con los
procedimientos sefialados en los titulos anteriores se requiere conocer seis pardmetros
esenciales de su Orbita en un lapso de tiempo actual e introducir sus modificaciones
progresivas causadas por perturbaciones. Para ello se calculan primero los parametros
clasicos a partir de mediciones efectuadas desde estaciones terrenas equipadas para

ese proposito.

En el caso de los satélites de comunicacion geoestacionarios las 6rbitas casi siempre
son elipticas al final del impulso del vehiculo portador, cuyos parametros son
proporcionados por el contratista de los servicios de lanzamiento. Tanto durante la
orbita de transferencia como durante toda la vida util del satélite en operacion se

requiere determinar a ciertos intervalos sus parametros actualizados.
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En astronomia se dispone en ocasiones de muy escasa informacion respecto de la
trayectoria de un cuerpo celeste de dificil observacion. Algunos métodos tradicionales
parten de informacion minima para poder calcular los vectores de velocidad y posicion
en un punto de una 6érbita, con lo cual queda totalmente definida y pueden determinarse

sus parametros clasicos.

A diferencia de las posibilidades con los cuerpos celestes objeto de la astronomia, para
los satélites de comunicacion se tiene la ventaja de que en la actualidad se puede medir
con facilidad, rapidez y suficiente precisién la distancia desde algunas estaciones
terrenas adecuadamente equipadas hasta cualquiera de ellos, gracias al apoyo del
sistema de telemetria y telemando de éstos junto con la posibilidad con que
normalmente se cuenta de medir con la precision necesaria los angulos de acimut y

elevacion de su posicion.

Concertar la participacion de varias estaciones terrenas muy distantes entre si, con
ubicaciones conocidas con precision, facilita la determinacion de la érbita y a la vez es
atil para la transmision de mandos que permitan realizar las modificaciones necesarias
a la misma después del lanzamiento del satélite, utilizando su propio sistema de
propulsion. La conveniencia de dichas condiciones se debe a los distintos angulos y
distancias de observacion de cada estacibn y al hecho de que pueden aportar
abundantes datos, muchos de ellos redundantes, que ayudan a lograr mayor precision
de los parametros calculados. Se cuenta también con la ventaja de que los satélites
artificiales de comunicacion circunnavegan alrededor de la Tierra, y que recién lanzados
tienen generalmente un periodo mas corto que el de rotacién de ésta, o bastante

excentricidad, por lo que su movimiento aparente es amplio y bien definido.

Para explicar en detalle los procesos para la determinacion definitiva de los parametros
de las drbitas por diversos métodos alternativos, se pueden exponer aqui como ejemplo

algunos lineamientos a dicho propésito:

-155-



CAPITULO 4. DESARROLLO

La coleccion de datos de distancia, acimut y elevacion obtenidos desde cada estacion
terrena debe tener la mayor precision posible, distribuirse uniformemente en el tiempo,

y Si es posible abarcar un arco muy amplio de la trayectoria del satélite.

La precision de los datos obtenidos depende de la calibracion adecuada de los equipos
que realizan la medicion de distancia (d) y de la precision del apuntamiento de las
antenas utilizadas para medir los angulos de acimut (Az) y elevacion (Bgs). Para
convertir en el siguiente paso los datos a coordenadas inerciales (r, a, d) se requiere
también la ubicacién correcta del sitio de la estacion terrena en longitud (As) y latitud

geografica (¢'), asi como la correccion de su distancia al centro de la tierra (RRg).

Los criterios a seguir para obtener los datos de la trayectoria para Orbitas de
transferencia de satélites geoestacionarios o de tipo Molniya, requieren datos de varias
horas de cada estacion, tomados, cada 20 minutos alrededor del apogeo y cada 10
minutos alrededor del perigeo.

4.4.5. Transferencias y Mantenimiento de las Orbitas

4.45.1. Transferencias

El lanzamiento de un satélite por medio de un vehiculo portador muchas veces se hace
pasando inicialmente por una 6rbita que no es la definitiva. Debido a ello, es necesario
transferir la nave de una a otra o de una a otras Orbitas. El proceso de transferencia
usualmente se basa en impulsos aplicados en intervalos de tiempo cortos comparados
con el periodo de la 6rbita, por lo que se acostumbra representar cada uno como un

cambio de velocidad en un punto especifico de la trayectoria previa.
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En el caso mas general, para modificar una érbita es necesario cambiar la magnitud y
direccion de la velocidad del satélite en la interseccion de la 6rbita original con la nueva.
Cuando las dos orbitas son coplanares basta con cambiar la magnitud de la velocidad,
y en algunos casos basta con cambiar su direccion si no son coplanares. Cuando las
dos odrbitas de interés no tienen interseccion es necesario en primer lugar transferir el

satélite a una orbita que intercepte a ambas.

Una situacion tipica consiste en que un satélite, con destino final a una Orbita
geoestacionaria, después de su lanzamiento se encuentre en una Orbita conocida como
de estacionamiento, cuya trayectoria no tiene interseccion con la deseada. Walter
Hohmann estudi6 esta situacion demostrando que la 6rbita final se pueda alcanzar con

dos cambios de velocidad.

La Figura 4.57 ilustra las maniobras necesarias para este propdésito en el caso mas

simple de dos orbitas coplanares.

Orbita final —= L Orbita inicial

Figura 4.57 Transferencia Hohmann de una a otra de dos 6rbitas circulares coplanares.
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Llamando a; al radio de la érbita inicial y a, al de la final podemos encontrar las

siguientes relaciones

Velocidades en las érbitas inicial . Vo= Wa)? Vo= (Way)'?
y final

Orbita de transferencia:

Eje semimayor ag=%(a; +az)
Velocidad en el apogeo Va=T p 2 - 1 12

(a2 a |
Velocidad en el perigeo Vo= [y /2 1 12

= 2 -1 .

( a; i }
Impulsos de velocidad AV1= Vp. V1, AVo=V5_Vj
donde p = 398601 km®/s?. Ec.4.25

Tomando como ejemplo una érbita inicial de 6578 km de radio (200 km de altura), y
final de 42 164 km (geoestacionaria), al aplicar las ecuaciones 4.25 se obtiene: V; =
7.78 km/s, Vo = 3.075 km/s, ais = 24371 km, VA = 1.60 km/s, Vp = 10.23 km/s, AV, = 2.45
km/s, AV, = 1.47 km/s.

Debe notarse la peculiaridad de que aunque en el punto 1 por el primer impulso
aumenta la velocidad respecto de la de la érbita inicial, al llegar el satélite al punto 2 la
velocidad es menor que la original en el punto 1 (antes del primer impulso), por haberse
convertido la orbita en eliptica con dimensiones mayores. Después del impulso final en
el punto 2 la érbita se convierte nuevamente en circular, al aumentar en magnitud el
vector de su posicion en un punto diametralmente opuesto. La transferencia de
Hohmann es muy eficiente, y en el ejemplo anterior requiere de un impulso total de 3.92

km/s.
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La transferencia se puede hacer en menos tiempo con poca eficiencia, también por
medio de dos impulsos, siendo solo el primero tangente (a la érbita menor), y de mayor
magnitud que en una Hohmann, para acelerar las maniobras. En este caso la
trayectoria del satélite interseca la oOrbita final con un angulo que se debe corregir de
inmediato con el segundo impulso, para que su movimiento quede en ella, sumando los

dos aproximadamente 4.69 km/s si se utilizan los datos del ejemplo.

En el paso de la drbita inicial a la final pueden participar, ademas del vehiculo portador,
uno o mas cuerpos impulsores distintos, incluso el propio satélite. ElI primero debe
impulsar el ascenso cuando menos desde la superficie de la Tierra hasta la orbita de
estacionamiento, donde se puede utilizar otro impulsor externo diferente, aunque esta

alternativa puede no ser la mas conveniente.

Otros portadores colocan un satélite geoestacionario desde la superficie de la Tierra
hasta su Orbita de transferencia, y excepcionalmente se utilizan los que lo pueden
colocar en la érbita final. Cuando esté previsto que el propio satélite realice la segunda
fase de la transferencia el vehiculo portador o motor adicional inyecta al satélite en una
Orbita eliptica, con el apogeo a la altura de la circular final.

Debido a lo anterior, el motor de apogeo del satélite se puede activar y desactivar para
hacer la transferencia a la o6rbita final en mas de un paso, lograndose un proceso mas
flexible y preciso que utilizando uno de combustible sélido que puede producir un solo

impulso.

Es comlUn que ademas del cambio de dimensiones de la 6rbita sea necesario cambiar
su inclinacién. Si la orbita tiene las dimensiones deseadas se puede modificar su
inclinacion en Ai° por medio de un impulso que solo cambie la direccion de la velocidad

en el punto de aplicacion.

La Tabla 4.13 permite comparar las CAPITULO 4. DESARROLLO

magnitudes de los cambios de velocidad necesarios para pasar de una 6rbita de

estacionamiento a una geoestacionaria en tres distintas opciones de transferencia.
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MANIOBRA (@) (b) (c)
COPLANAR Ai = 28° Ai = 28°
AV (km/s) AV (km/s) | AV (km/s)

De la 6rbita de estacionamiento a 2.45 2.45 2.45
la de transferencia

Reduccién de lainclinacion en el 0.77
apogeo
Circularizacion de la 6rbita de 1.47 1.47

transferencia

Combinacién de circularizaciéon 1.82
de la 6rbita de transferenciay
reduccién de su inclinacion

AV total 3.92 4.69 4.27

Tabla 4.13 Cambios de velocidad para la transferencia de drbitas.

Los ejemplos incluidos son: (a) transferencia coplanar, (b) transferencia con cambio de
inclinacion después de llegar el satélite a la orbita eliptica, y (c) transferencia con
cambio de inclinacibn combinado con la conversion de la érbita eliptica intermedia en la

Orbita final.

Si la altura del apogeo después de la separacion del satélite del vehiculo portador no
alcanza la correspondiente a la geoestacionaria, ademas de circularizar la érbita con
uno 0 mas impulsos en el apogeo, serdn necesarios uno o0 mas impulsos en el perigeo
para aumentar la magnitud del vector de posicién en el apogeo. Esta operacion, que se
denomina PVA (Perigee Velocity Augmentation en inglés), puede estar prevista y
planeada, debido a las limitaciones conocidas del vehiculo de lanzamiento para colocar

en Orbita a un determinado satélite.
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Antes de que el satélite se ponga en operacion se deben realizar otras multiples
operaciones de gran importancia que en el caso de un satélite geoestacionario de
estabilizacion triaxial abarcan, entre otras, la detencion del giro sobre si mismo que le
imprime anteriormente, el despliegue de paneles solares y de reflectores de antenas, la
adquisicion de referencias para el control de actitud, y las pruebas de subsistema en

orbita.

La Figura 4.58 muestra un ejemplo que comprende el proceso de circularizacion y parte
de las mencionadas operaciones, suponiendo que desde la érbita de transferencia el
apogeo tiene la altitud necesaria, por lo que solo se requieren encendidos del motor de

apogeo en dicho apside para ampliar el perigeo.

Secuencia de
despliegue
_de paneles

Impulsos en transferencia
el apogeo

At
AAAAAA

A5
)

T ~—  Reorientaciény

reduccion de giro
r“‘i.‘i‘iﬁ.

Orbita geosincronic ’.
\g a__ Uk

Figura 4.58 Secuencia de lanzamiento y operaciones en Orbita antes de iniciar servicios.

La detencién del giro del satélite sobre su propio eje generalmente se realiza mediante
varias etapas de reduccién, antes de iniciar la estabilizacion triaxial, para la cual
también es necesario destrabar y activar las ruedas de momento y los giroscopios.
Después del despliegue de los paneles solares se adquieren las direcciones de

referencia del Sol y de la Tierra.
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El ajuste final de la 6rbita normalmente se realiza por medio de los impulsores de baja
potencia del satélite. En un satélite geoestacionario esto incluye corregir cualquier
inclinacion residual, pasar de la orbita de deriva a la final y perfeccionar la circularidad y
la posicidn orbital. Este ajuste es arriesgado debido a la gran cantidad de satélites en la
orbita, requiriéndose mucho cuidado para evitar accidentes catastréficos por colisiones
con otros sistemas. Concluido el proceso anterior, se inicia el mantenimiento de la

orbita.
4.4.5.2. Mantenimiento de las Orbitas

Después de completar la transferencia de cada satélite a su posicién de operacién es
necesario conservar dentro de limites estrechos los valores de los parametros de su
Orbita. Las alteraciones de los pardmetros de las 6rbitas se producen por las
perturbaciones debidas al Sol, a la Luna, a las irregularidades de la propia Tierra 'y a la

friccion de la atmosfera.

La Figura 4.59 muestra el paralelepipedo dentro del cual puede moverse un satélite
geoestacionario sin exceder limites de variacion de + 0.05° en longitud y latitud respecto

de su posicién nominal, y excentricidad de e = 4 x 10™.

s
't
<

+ posicion nominal
» posiciones extremas
Tierra

Figura 4.59 Desplazamientos posibles de un satélite geoestacionario
sin exceder la desviacién de su posicién orbital + 0.05° en su longitud y latitud, ni e =4 x 10” en

excentricidad.
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Debido a que los satélites geoestacionarios tienen una Orbita esencialmente ecuatorial y
circular, son casi irrelevantes las perturbaciones del nodo ascendente y del perigeo. A
causa de su altura, puede también despreciarse el arrastre o friccion atmosférica. Por
tanto, las perturbaciones mas significativas son la inclinacion de la érbita por efecto del
Soly la Luna, y la atraccion Este u Oeste causada por las irregularidades de la Tierra.

La forma de corregir los efectos de dichas perturbaciones consiste normalmente en
activar periédicamente los impulsores apropiados del satélite para producir los cambios

de velocidad necesarios.

La fuerza de atraccion de los satélites geoestacionarios hacia las longitudes 75.1° Este
y 254.7° Este, produce una aceleraciébn que requiere de correcciones periddicas de
velocidad en funcién de la cercania del satélite a dichas longitudes, las cuales se
pueden estimar por medio de la ecuacion ZAV = 1.8 sin (2|As — Asta|) m/s/afio, siendo As
la longitud geografica del satélite y Asta la longitud estable mas préxima de las dos

mencionadas.

En realidad, la magnitud de la aceleracion ejercida segun las distintas posiciones
orbitales tiene maximos un poco diferentes entre si, por lo que la magnitud total anual
de las correcciones requeridas es, en un extremo, 0 alrededor de cuatro longitudes
(75.1, 161.9, 254.7 y 345.5 grados Este) y un poco mas de 2 m/s/afio en uno de los
cuatro maximos; de cualquier modo, incluso las mayores correcciones por dicho efecto

son pequefias comparadas con las de inclinacion.

Tales correcciones se aplican por medio de impulsos tangentes a la 6rbita y producen
excentricidad si se aplican en todo su valor en un solo punto de una érbita circular,

creando un apside en el mismo.

La radiacion solar produce también excentricidad, ya que aumenta la velocidad del
satélite en la parte de la orbita en que su movimiento lo aleja del Sol, creando un
perigeo en esa parte, y COmo consecuencia un apogeo en la parte opuesta. En cambio,
la presion de la radiacion disminuye la velocidad del satélite en la parte de la 6rbita en

que se acerca al astro, acentuando el apogeo creado en la mitad anterior, con el
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resultado de que se refuerza el efecto de excentricidad no solo en esa circunvolucion,

sino también en todas las siguientes.

Cuando ya existe una pequefia excentricidad por cualquiera de las causas
mencionadas se detecta por la oscilacion Este-Oeste del satélite con periodo de un dia,
cuyo valor es

e = 0.0087274,, Ec. 4.26

Donde Aex es la mitad del intervalo angular entre los dos extremos de la
oscilacion expresada en grados.

En general, las perturbaciones mas importantes de vigilar y las correspondientes
correcciones mas frecuentes de realizar en la 6rbita geoestacionaria son las de
longitud, ya que las primeras producen las mayores desviaciones angulares, aunque las
segundas consuman mucho menos propulsantes que las de inclinacion. Las
correcciones mas faciles de realizar son las de excentricidad, que pueden combinarse

con las de longitud, requiriendo muy poco consumo adicional de propulsantes.

Ademas del posible efecto de excentricidad causado por las correcciones de velocidad
tangentes a la trayectoria, cualquier activacién de los impulsores, ya sea con fines de
control orbital o de actitud, puede producir variaciones minimas en los parametros de la
Orbita debido a desequilibrio entre los que sean activados, que pueden tener
envejecimiento desigual; a cambios del centro de masa por el consumo de

propulsantes; o por pequeias desalineaciones de los impulsores.
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4.4.5.3. Orbitas de Retiro

Al terminar la vida util prevista de un satélite geoestacionario de comunicacion es
necesario realizar una ultima maniobra para colocarlo en una orbita de retiro o desecho
que debe estar por lo menos 300 km mas alejada de la Tierra, a fin de reducir el riesgo
que pueda representar para otros satélites activos. La cantidad de propulsante para
retirar el satélite es la necesaria para aplicarle dos impulsos con cambios de velocidad
totales de cuando menos 11 m/s (aproximadamente 3.63 m/s por cada 100 km de
aumento de altitud). Debido a que la imprecision de la medicion del remanente de los
propulsantes generalmente es mayor que la cantidad de ellos necesaria para el retiro, a
la previsibn para este Ultimo evento debe agregarse, como margen, por lo menos el

valor de la imprecision estimada para dicha medicion.

Un error en las previsiones de propulsantes para el retiro del satélite que impida alejarlo
de la Tierra 300 km mas origina un riesgo para otros satélites, porque la nave iniciara
una deriva que la hara oscilar muy lentamente alrededor de una de las dos longitudes
geograficas de atraccion (75.1° y 254.7° Este) y permanecera en orbita como desecho

espacial por un tiempo indefinido.

Ademas de la maniobra orbital de retiro, deben descargarse las baterias y evitar hasta
donde sea posible que queden en la nave propulsantes, con el proposito de reducir las

consecuencias de una posible colision futura con otra nave.

4.4.6. Lanzamiento

4.4.6.1. Mision de Lanzamiento

Las misiones espaciales en general, incluyendo el disefio y construccion de los
vehiculos de lanzamiento, son complejas y de muy alto costo, y tienen diversos
objetivos que en este caso se reducen al lanzamiento de satélites comerciales de
comunicacién. En este caso el costo de lanzamiento, aun siendo proporcionalmente

menor que en otras misiones, es de valor similar al del sistema de satélites.
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Cuando estan determinadas las caracteristicas finales de un sistema de satélites que
debe ser puesto en oOrbita se pueden someter a licitacion los servicios de lanzamiento y
precisar tanto el proceso de éste como las maniobras posteriores para ubicar los

satélites en sus posiciones definitivas.

Los proveedores de servicios de lanzamiento tienen establecidos requisitos,
dimensiones, acoplamiento, tolerancia a la vibracion y a las ondas acusticas, los cuales

deben ser satisfechos por los fabricantes de satélites.

4.4.6.2. Ventanas de Lanzamiento

Para el lanzamiento de un satélite es util que en el momento de despegue del vehiculo
portador el sitio de lanzamiento se encuentre aproximadamente en el plano de la érbita
circular inicial, lo cual determina en parte las ventanas de lanzamiento o sea los lapsos

apropiados para efectuarlo.

Lo anterior se debe a que la trayectoria desde el despegue hasta dicha érbita ocurre
normalmente en un mismo plano. La orbita inicial del satélite tiene un plano fijo en
coordenadas de inercia que el sitio de lanzamiento debe cruzar o cuando menos
alcanzar periédicamente, a causa de la rotacion de la Tierra, para que se cumplan las

condiciones mencionadas, como se ilustra en la Figura 4.60.
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(c)

(a)

Trayectoria del sitio
de lanzamiento

Plano ecuatorial ———= —

Trayectorias y planos
previstos de las orbitas

Figura 4.60 Condiciones geométricas apropiadas e inapropiadas para el lanzamiento de un satélite

a una oOrbita de estacionamiento o a una Orbita circular baja.

Como el sitio de lanzamiento gira sobre el eje de rotacion de la Tierra, describiendo un
circulo cuyo plano no pasa por el centro del paneta (circulo menor), para O6rbitas
directas consumiendo el minimo de propulsantes solo existen ventanas de lanzamiento
si la inclinacion i de la oOrbita es igual o mayor que la latitud de lanzamiento L.. De la
Figura puede observarse que no existen ventanas de lanzamiento con esas
caracteristicas hacia un 6érbita con la inclinaciéon del plano (a) debido a que es menor
que la latitud del sitio de lanzamiento, y por tanto la trayectoria circular de éste no
cruzara en ningun momento el plano deseado. En cambio, son posibles con un minimo
de maniobras los lanzamientos a orbitas con las inclinaciones de los planos (b) y (c),

entre otros.

Para el caso de inyeccion a orbitas elipticas, como la de transferencia previa a una
geoestacionaria, la seleccion del momento de un lanzamiento afecta la orientacion

inicial del satélite respecto del Sol.
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La actitud inicial del satélite respecto del Sol puede ser la principal restriccion de la
duracion de la ventana de lanzamiento, por las dificultades iniciales para el control
térmico de un satélite geoestacionario, dependiendo del angulo entre su eje de rotacién
y la direccion del Sol, y para la generacién de energia eléctrica, debido a que esta

limitada por el plegamiento de los paneles solares durante la Orbita de transferencia.

Debido a que la inyeccion a la orbita de transferencia ocurre mucho mas cerca del
perigeo que del apogeo, un lanzamiento a medianoche para un satélite con 6rbita final
geoestacionaria garantiza que los eclipses posibles en la primera ocurran cerca del
perigeo. Como el satélite se mueve mas rapidamente cerca de perigeo, lo anterior hace
que los eclipses sean mas cortos y por tanto menos criticos para los sistemas térmicos

y de energia.
4.4.6.3. Trayectoria de Lanzamiento

En el caso de una Orbita geoestacionaria, la trayectoria de lanzamiento de un satélite
tipicamente incluye la etapa de ascenso hasta la Orbita de estacionamiento y la
inyeccion a la de transferencia. Aunque el vehiculo portador, generalmente constituido
por mas de un cohete o motor, produzca su Ultimo impulso en direccién tangente a la
Orbita de estacionamiento, después puede realizar otras operaciones como la
orientacién y la rotacion del satélite antes de desprenderse del mismo.

La Figura 4.61 ilustra como 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 un angulo que para orbitas finales geoestacionarias conviene
gue sea lo menor posible. El punto A es el sitio de lanzamiento. La rotacion de la Tierra
proporciona al vehiculo portador energia cinética inicial favorable a las orbitas directas
con poca inclinacion, que varia entre 0.4 y 0.46 km/s en los sitios de lanzamiento

actuales ubicados en latitudes menores que 30°.
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I
B |C
T_____ \ I AV =245 km/s

H = 200 km V=778km/s '
L |
l
L

Interseccion con el | Superficie

plano ecuatorial ~— de la Tierra

Figura 4.61 Trayectoria de lanzamiento respecto de la superficie de la Tierra.

El tramo AB representa el ascenso del portador hasta la Orbita circular de
estacionamiento por la accion de fuerzas continuas durante la mayor parte del tiempo,
en el cual debe utilizarse, ademas de la energia cinética y potencial para alcanzarla, la

necesaria para superar las fuerzas de arrastre o friccion atmosférica.

Al final de este tramo, el vehiculo de lanzamiento debera haber adquirido una velocidad
de 7.784 km/s si la altura de la orbita inicial es de 200 km, quedando en equilibrio las
fuerzas de inercia y de gravitacion, por lo que se encontrard en la O6rbita de

estacionamiento.

Aunque no se representa en la grafica, es comin que el punto B exceda un poco la
altura de la 6rbita de estacionamiento para luego descender el portador a ésta. En el
mismo tramo el vehiculo de lanzamiento desecha los cohetes consumidos, asi como la
cofia o funda rigida aerodinAmica que protege al satélite de la presién y vibracion

insoportables que sin ella le causaria la atmosfera a altitudes menores.

El lanzador navega en el tramo BC de la orbita de estacionamiento sin impulso
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 dicha orbita represente apenas una fraccion de una circunvolucion, ya que su
funcién principal consiste en permitir que su punto de cruce con el plano ecuatorial se

convierta en el perigeo de la érbita de transferencia.
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Tedricamente en dicho punto de cruce se aplica el impulso AV = 2455 m/s, que
convierte la Orbita de estacionamiento en la de transferencia en el caso de satélites
geoestacionarios, sin que sea necesario que antes se complete una circunvolucion.
Normalmente el sistema de lanzamiento proporciona una precision mejor que + 200 km
en la altura que se alcanza en el apogeo para el caso mencionado, para lo cual la
precision de la velocidad de inyeccion de un vehiculo desechable en o cerca del perigeo
debe ser mejor que + 4 x 10 (+ 0.04%).

No obstante, cada orbitador o vehiculo recuperable del sistema STS realiza mas de un
cruce del plano ecuatorial antes de que se apliqgue el impulso de conversién de oOrbitas,
que en ese caso es proporcionado por un motor independiente de perigeo (PKM)
acoplado al satélite, el cual se enciende a continuacién de que el vehiculo de transporte
los hace girar conjuntamente, para estabilizarlos, y los expulsa, siendo desechado
posteriormente el PKM por el satélite cuando se ha extinguido su combustible. Si una
parte activa del vehiculo acompafia al satélite en el tramo CD, es decir, si se trata de un
vehiculo desechable, el mismo reorientara e imprimira rotacion al satélite antes de
separarse finalmente en el punto D. Generalmente después del lanzamiento el satélite
permanece durante varias circunvoluciones en la oOrbita de transferencia, para verificar
sus caracteristicas antes de que se apliquen los procedimientos para circularizarla y de

que la nave sea colocada en su posicion definitiva.
4.4.6.4. Sistemas de Lanzamiento

Los sistemas de lanzamiento comprenden las complejas instalaciones de preparacion y
apoyo en el sitio de lanzamiento y los vehiculos portadores. La ubicacion geografica del
sitio de lanzamiento tiene mucha importancia en estos sistemas. La funcion de cada
operacion de lanzamiento es colocar uno 0 mas satélites en Orbita, ya sea de

estacionamiento, de transferencia, de almacenamiento, o la final.

En la Tabla 4.14 se indican los nombres de los lanzadores mas usados para colocar

satélites de varias toneladas en la érbita geoestacionaria.
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Nombre del vehiculo

Fabricante

Capacidad maxima de
carga aprox. (kg)

Observaciones

Ariane 4 Arianespace, Francia 4,500 Opera desde 1988 y existe
en varias versiones segun
el peso de la carga.
Ariane 5 Arianespace, Francia 6,300 Inicio operaciones a fines
de 1999.
Delta 2 Boeing, Estados Unidos 1,900 Existe en varias versiones
para diversos pesos.
Delta 3 Boeing, Estados Unidos 3,800 Inicio operaciones en 1999.
Atlas 2 Lockheed Martin, Estados 3,700 Inicio operaciones en 1993.
Unidos
Atlas 3 Lockheed Martin, Estados 4,000 Inicio operaciones en 1999.
Unidos
Titan 4 Lockheed Martin, Estados 5,700
Unidos
Protén K Khrunichev, Rusia 5,500 Tiene una gran
confiabilidad, pues lleva
mas de 30 afios
funcionando.
Zenit 3 NPO Yuzhnoye, Ucrania 5,200 Este cohete es también
utilizado por Sea Launch
desde 1999.
Gran Marcha CZ-3A China Great Wall, China 2,500 Activo desde 1994.
Gran Marcha CZ-2E China Great Wall, China 3,400 Activo desde 1990.
Gran Marcha CZ-3B China Great Wall, China 4,500 Activo desde 1996.
H-22 Rocket Systems, Japon 4,000 Inicio operaciones en el

verano 2002.

Tabla 4.14 Lanzadores mas importantes que se utilizan para colocar en 6érbita a satélites

geoestacionarios de gran peso.

El costo de los servicios de lanzamiento es alto, comparable al de los satélites que

colocan en orbita, y la misidbn de lanzamiento representa el méas alto riesgo de falla

catastrofica de un proyecto de comunicacion comercial por satélite, ya que su fiabilidad

solo ha mejorado de 85 a 96% en tres décadas. Por esta parte, en el mismo periodo su

eficiencia, capacidad y diversificacion han aumentado considerablemente.
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4.4.6.5. Sitios de Lanzamiento

Actualmente en tierra firme existen poco mas de 50 sitios de lanzamiento de satélites
en todo el mundo, aunque generalmente solo una fraccion de ellos permite colocar
determinados tipos de satélites en determinadas Orbitas, o esta disponible para
participar en el lanzamiento de los comerciales. Ademas, se hacen lanzamientos desde

plataformas maritimas y desde aviones.

Para misiones en Orbitas directas con muy poca o nula inclinacion tiene una doble
ventaja que el sitio de lanzamiento esté muy cerca del circulo ecuatorial, ya que se
reduce el consumo de ergoles requeridos para eliminar la inclinaciéon y aumenta el

impulso inicial sin costo proporcionado por la rotacion de la Tierra.

También el clima es un factor favorable o desfavorable para un sitio de lanzamiento, ya
que el mal tiempo, especialmente por vientos fuertes, tormentas y rayos, representa un
alto riesgo y en ciertas estaciones del afio restringe severamente las oportunidades de

lanzamiento.

Otro factor que limita la ubicacion, o la posibilidad de operacién continua de un sitio de
lanzamiento, es la zona donde caen las partes de las primeras etapas de impulso que
son expulsadas por el vehiculo portador después de consumirse sus propulsantes, ya
gue es necesario que tales desechos no representen peligro para personas o bienes,

por lo que generalmente dicha zona se encuentra en el mar o en desiertos.

4.4.6.6. Propulsion de los Vehiculos de Lanzamiento

Los principios basicos de propulsion en el espacio son aplicables tanto a los vehiculos
de lanzamiento como al subsistema de propulsion de los satélites. No obstante, una
diferencia significativa consiste en que la presién y la densidad atmosféricas tienen una
variacion muy grande en la atmosfera baja del primer tramo en que operan los

lanzadores, factor que es necesario considerar en el analisis de la propulsion de éstos.
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La Figura 4.62 representa esquematicamente un impulsor, cohete o motor de un
vehiculo de lanzamiento basado en un liquido oxidante y un combustible como

referencia para reexaminar las relaciones consideradas.

entrada de | Po
oxidante Pen |

camara de A, |
combustién |

e
entrada de
combustible

garganta

F e

Figura 4.62 Esquema de un impulsor de un vehiculo de lanzamiento.

La fuerza total de empuje Ft del cohete es

Fr = Mp Ver AeP —Po) Ec. 4.27(a)
donde 45 eslatasa de flujo de masa de los ergoles,
Ve eslavelocidad de la masa expulsada,
Ae es el areade la boca de la tobera,

Pe esla presion en el cuello o garganta, y
Po esla presion de la atmdsfera ambiente.

La ecuacion anterior hace pensar que la fuerza de empuje aumenta forzosamente al

aumentar la presion en la garganta del cohete. No obstante, por relaciones mas

complejas, mientras mas aumente P, sobre el valor de P, menor sera el valor de v,. De

hecho, con las demas condiciones constantes el valor maximo de Fr se obtiene cuando
Pe — Pp es lo mas cercano a cero. Se puede definir la velocidad efectiva de expulsion de

gases como

v, f = F;r Tﬁ, = t’E m _-‘:].E ['PE - Pc.jl,f"’rﬁ_,_,

Ec. 4.27(b)
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Con lo cual Fr = m,v,fy.

Un factor de mérito muy utilizado es el llamado impulso especifico, que es la relacidén de
la fuerza de empuje entre el flujo de masa por la aceleracion de la gravedad de

referencia, m, g

Iy, = mF—; Segundos Ec. 4.27(c)
el cual refleja la eficiencia con que la expansidn de la descarga gaseosa produce fuerza
de empuje. Su valor depende, entre otras variables, del tipo de propulsantes quimicos
empleados, de la relacion de su mezcla y de la raiz cuadrada de la temperatura
absoluta de la camara de combustion. Una forma de maximizar el impulso especifico

consiste en darle un valor adecuado a la relacion de expansion de area de la tobera &

e, = A, /A, Ec. 4.27(d)

para lo cual debe incrementar al aumentar la altura a la que opera un impulsor, lo que
reduce la diferencia entre las presiones P, y Po. Como Py varia durante el vuelo del
impulsor de cada etapa, la relacion & debe tener un valor de compromiso para cada
una. Valores caracteristicos de ¢ son de 6 a 8 para la primera etapa de un vehiculo de

lanzamiento, 20 a 30 para la segunda y de 30 a 45 para las superiores.

Otra figura de mérito relacionada con el area de la garganta o cuello de la tobera, A;, es
el coeficiente de empuje Ck
Cr = Fr/F; Ec. 4.27(e)

Donde F; = P¢hA;, siendo Pg, la presion en la camara de combustion. Este coeficiente
refleja el desempefio de la tobera, ya que depende de &, teniendo valores tipicos de Cr
=1.62 para & = 30y de 1.88 para & = 200.
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La Tabla 4.15 muestra valores tipicos del impulso especifico Isp, que se obtienen de
solo unos pocos de los diversos compuestos quimicos empleados en los vehiculos de

lanzamiento actuales.

Tipo y propulsantes Isp (S)
al vacio
Motor sélido de polimeros orgénicos, polvo de aluminio y 280-304

perclorato de amonio

De dos ergoles liquidos:

Keroseno y oxigeno liquido (LOy) 328
Oxigeno e hidrégeno liquidos (LO2/LH>) 450
Tetréxido de nitrdgeno (N2O4) y monometilhidracina (MMH) 310-340

La Tabla 4.15 Impulso especifico de propulsantes para vehiculos de lanzamiento.

Ademas del impulso especifico, otros factores tienen importancia considerable para
seleccionar un tipo de motor con determinados compuestos propulsantes, como son,
entre otros, su toxicidad y peligrosidad, las precauciones requeridas para almacenarlos,
si son criogénicos o no, y la complejidad de los sistemas para manejarlos y controlarlos.
El incremento de velocidad AV del vehiculo en el espacio, que se obtiene del empuje
producido por la combustion de los propulsantes o ergoles, se relaciona con la variacién

de la masa de los mismos suponiendo que v,s; = I, g €s constante
AV =Ig,g ln% m/s Ec. 4.27 (f)
F

donde my es la masa total del vehiculo junto con su carga al principio de un
intervalo de empuje, y
Mg es la masa total al final del mismo.
Despejando la relacién de la masa final a masa inicial se puede determinar el consumo

de propulsantes para obtener un incremento determinado de velocidad

% = exp (_AV) = exp <_AV) Ec. 4.27(0)

0 Ve Ispg
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Las dos Ecuaciones anteriores no contemplan las pérdidas llamadas de gravedad y de
friccibn atmosférica, las cuales se representan como incrementos adicionales de
velocidad necesarios para alcanzar la final en la Orbita de inyeccion del satélite

mediante un mayor consumo de propulsantes.

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 y antes del encendido de la siguiente. Las dos
tltimas ecuaciones pueden aplicarse a cada etapa por separado, reduciendo en cada
una el valor de mgp, a causa de la masa de los propulsantes consumidos en la anterior y

de la masa mecanica desechada.

Los métodos analiticos para obtener una distribucién 6ptima de los incrementos de
velocidad, hasta llevar a la 6rbita inicial, no necesariamente proporcionan un resultado
Optimo para un lanzador desechable que ademas de llegar a la de estacionamiento
produzca el impulso para convertirla en una transferencia. En este caso combinado,
puede ser conveniente, aprovechando su capacidad de encendidos mudltiples, que la
dltima etapa contribuya tanto en parte del ascenso hasta la Orbita de estacionamiento
como a la totalidad del impulso final, con el fin de permitir un ajuste mejor de los
incrementos de velocidad y de aprovechar éptimamente la reserva de ergoles. Con este
propadsito la etapa anterior debe disefiarse para un incremento de velocidad menor que

el que en otra forma le corresponderia.

Ademas de la combinacién de motores en un vehiculo lanzador, formando etapas en
secuencia para lograr la maxima eficiencia, cuando menos en la primera etapa es muy
frecuente que también se combinen varios motores en ella. Los vehiculos de
lanzamiento de gran capacidad siempre logran un alto empuje de su primera etapa
gracias a la combinacion de multiples motores que funcionan simultdneamente en ella
colocados alrededor del eje principal del portador. No es extrafio ver que una primera
etapa con cohetes exteriores de refuerzo combine hasta ocho motores, de los cuales

algunos son a base de solidos y otros a base de liquidos.
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4.4.6.7. Motores a Base de Sélidos

En estos motores el combustible generalmente es polvo de aluminio y el oxidante es
perclorato de amonio. Se utiliza ademas una sustancia que aglomera el combustible y
el oxidante y favorece la combustion, tal como el poliuretano o polibutandieno. Las
caracteristicas mas sobresalientes de este tipo de motores son su relativo bajo costo,
su simplicidad y su fiabilidad. Un motor de este tipo normalmente tiene un combustion
continua y rapida desde que es encendido hasta que se consume totalmente, por lo que
no puede tener encendidos mdultiples. Entre los motores disponibles mas
representativos a base de solidos la gama de impulso total que proporcionan se
encuentra aproximadamente entre 1.5 x 10° y 3 x 10* kN-s, y la gama de fuerza de
empuje maxima entre 30 y 325 kN por unidad. Los valores mas caracteristicos de su

impulso especifico se encuentran entre 280 y 300 segundos.

Como ya se sefiald, para el calculo de la masa variable de un vehiculo de lanzamiento
de multiples etapas es importante considerar no solo la masa perdida por la expulsion
de propulsantes en cada etapa, sino también la masa desechada de la cubierta del
motor y todas sus demas partes mecanicas. En el caso de los motores a base de
solidos, este calculo se facilita por el hecho de que la masa de propulsantes es
comparativamente muy grande respecto de la total, usualmente de 91 a 95 %.

4.4.6.8. Motores a Base de Liquidos

Estos motores cuentan con un combustible y un oxidante, los cuales se alimentan en
forma controlada a la camara de combustion desde sus distintos tanques de

almacenamiento.

Entre sus ventajas se encuentra que son mas eficientes y flexibles en su desempefio
gue los motores a base de solidos, pero tienen una mayor complejidad debida a su
extensa red de valvulas, bombas, turbinas y conductos. Los mas eficientes utilizan

camaras de precombustion que permiten lograr un impulso especifico maximo.
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Otro factor que incrementa la complejidad de los vehiculos de mayor tamafio es el uso
de propulsantes criogénicos, los cuales deben cargarse solo poco antes del despegue.
Los motores mas representativos a base de liquidos utilizados actualmente en los

vehiculos de lanzamiento tienen un empuje maximo en la gama de 50 kN a 800 kN.

La alimentacion de los propulsantes a la camara de combustion se realiza
generalmente por medio de bombas, es decir, la presion maxima solo se encuentra a la
salida de las bombas y en la camara de combustion, mientras que las demas partes
estdn sometidas a menores presiones. La masa de los propulsantes representa entre

86 y 93 % de la total, de donde se puede estimar su valor al momento del encendido.

4.4.6.9. Cofiay Adaptador

Generalmente la cofia o cubierta protectora de los satélites, Util para la fase del ascenso
en que se encuentran las mayores fuerzas aerodinamicas, se puede proporcionar en
varias versiones similares. En los vehiculos desechables este elemento queda ubicado
en el extremo frontal y tiene una dimension mayor en direccion del eje de simetria, con
forma parcialmente cilindrica, causando que su didmetro limite en mayor medida dos de

las dimensiones de los satélites que puede alojar.

Actualmente la mayoria de los satélites de comunicacion tienen una configuracion de
lanzamiento que hace que todas sus dimensiones sean similares, por lo que la maxima
capacidad de las cofias favorece los lanzamientos de cuando menos dos satélites de un

tamafio compatible con el diametro interior de la cofia.

La Figura 4.63 es un esquema de una cofia tipica de vehiculo desechable. Puede
notarse que existen diversas aberturas de acceso al interior de la cofia que obviamente
solo operan en el sitio de lanzamiento, ya que durante el vuelo quedan clausuradas.

Puede contar con lo que se denomina ventana de radiofrecuencia, es decir una parte de
su superficie que permita antes del lanzamiento la comunicacion entre el satélite y
equipos externos operados por personal de su fabricante cuando aquél se encuentra ya

instalado en el vehiculo portador.
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Figura 4.63 Cofiay adaptador de vehiculo de lanzamiento.

Durante el ascenso la cofia usualmente se abre y es expulsada por medio de
dispositivos pirotécnicos cuando la presion dindmica desciende a q < 0.5 N/m?, lo que

permite reducir la masa impulsada y por consecuencia reducir los propulsantes
consumidos en el ascenso siguiente.

El adaptador constituye un elemento estructural que fija mecanicamente el satélite al

vehiculo, pero también contiene cualquier interfaz eléctrica necesaria, ademas de una

posible mesa de giro, ya sea normalizada o especial.
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En el capitulo anterior se explico como esta constituido un satélite geoestacionario
partiendo desde: su estructura, sistema de propulsion, subsistema de antenas, de
control de orientacion, de energia, de telemetria y telemando hasta su colocacion en
Orbita. Este tipo de satélite es muy util para las comunicaciones, ya que con tres
satélites geoestacionarios colocados a una distancia de 120° el uno del otro se puede
lograr una cobertura total de la tierra, asegurando asi un sistema de

telecomunicaciones mundial.

Debido a las necesidades de comunicacién de México y a las tecnologias esperadas
para 10 afios, segun se planea el satélite, se plantean los siguientes servicios a ofrecer:

e Television

e Comunicaciones fijas

e Comunicaciones Mdviles

¢ Redes de datos empresariales

e Sefal de Internet, solo la parte de llevar datos al usuario

e Comunicaciones rurales

e Sustitucién de satélites con poca vida util

e Telefonia fija

e Telefonia Movil

e Telefonia Rural
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5.1. Telefonia Satelital

En la actualidad, el flujo de comunicaciones, especificamente maviles, ha venido
tomando tales dimensiones que el medio esta formando nuevos tipos de usuarios, que
exigen una mayor cobertura para los servicios de telefonia a los que estan

acostumbrados.

El objetivo principal de la telefonia satelital es crear un sistema que ofrezca los mismos
servicios que la telefonia movil terrestre, pero con una cobertura global. En otras
palabras, no se pretende competir 0 sustituir la actual telefonia terrestre sino que
permite complementarla, puesto que desde el mismo teléfono, si no hubiese cobertura
terrestre, por alguna razon geografica u otra, se iniciara la conexion via satélite,

cubriendo aéreas donde la telefonia movil terrestre no llega.

Una de las grandes caracteristicas que definen el sistema consiste en proveer los
servicios de telecomunicaciones a una gran cantidad de usuarios que residen en areas

remotas, regiones gue no estan cubiertas por las companiias telefonicas o celulares.

5.1.2. Telefonia Rural

Hasta ahora se ha notado que todo el panorama de la telefonia rural empieza a apuntar
hacia el manejo de satélites. El principal objetivo es poder mantener comunicado en
todo momento a cualquier comunidad de 500 personas o incluso menos y que viven en

zonas apartadas pero que su actividad no los aleja del todo.

Debido a que es un sistema caro, por la tecnologia empleada, es responsabilidad del

gobierno incluir reducciones de costo por uso satelital.

En México se especificd el uso de una banda destinada solo para el gobierno y sin
costo, de esta manera, se tiene el servicio de la banda pero sin generacion de gastos,

al menos para ese rubro.
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La banda que se tiene asignada a la telefonia rural cubre perfectamente toda la

Republica Mexicana. Esto indica que la telefonia rural, administrada y mantenida por

MOVISAT, utiliza enlaces de linea de vista de microondas, sistemas de trunking y

ademas enlaces satelitales. El satélite usado para telefonia rural es el Solidaridad II.

Basicamente un enlace satelital se conforma de tres etapas:

Estacion Terrena (Receptora): Es la encargada de recibir la sefial del punto
distante y regresarla a su forma original para ser procesada por el receptor. Esta
debe tener la capacidad de filtrar la informacion y regresarla a su forma original.
Existen diferentes tipos de estaciones terrenas segun el tipo de sefal y control
sobre el satélite, en México la estacion terrena encargada de controlar y
monitorear el satélite se encuentra ubicada en la ciudad de México en la zona
oriente y se llama CONTEL, area de uso federal y ahi mismo se encuentra
MOVISAT y SATMEX.

Parte Espacial: Es la referente al viaje de la sefial hasta el satélite y el proceso
de conversion que esta sufre en él. La sefial viaja a la velocidad de la luz por lo
que el tiempo que tarda en llegar al satélite es muy poco pero estando en él, la
sefal es reconstruida (regenerada) se vuelve a dar potencia y se regresa a la

tierra.

Satélite Geoestacionario: Dispositivo fisico ubicado a 36 000 km de distancia, su
vida util depende de su combustible y es de aproximadamente de 18 afios,
cuesta aproximadamente 300 millones de délares, son fabricados por BOING, al
menos los satélites mexicanos. Es lanzado por la nasa en Cabo Cafiaveral en
un trasbordador espacial o en un cohete Francés Ariant 5 que sale de la Guyana
Francesa. Su costo de recuperacion es de aproximadamente un afio 0 afio y

medio.
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El satélite usado para telefonia rural es el Solidaridad Il y a continuacién se definen

algunas de sus caracteristicas esenciales:

— Satélite de estabilizacion triaxial Modelo HS-601 (Hughes)
— Posicion Orbital 113.0 Grados longitud Oeste
— Carga util en Banda “C”, “Ku” y “L”
— La cobertura del Satélite esta dividida en seis regiones:
Banda “C” (compuesta por tres regiones):
o Region 1: México, Sur de Estados Unidos y parte de
Centroamérica
o Region 2: México, Sur de Estados Unidos, Centroamérica,
Florida, el Caribe, Venezuela y Colombia

o Region 3: Sudamérica con excepcion de Brasil

Banda “Ku” (compuesta por dos regiones):
o Region 4: México y parte de Estados Unidos
o Region 5: San Francisco, principales ciudades del este de
los Estados Unidos, Canada y Cuba
Banda “L” (compuesta por una region):

o Region 6: México y Mar Patrimonial
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5.1.3. La Telefonia Rural en México MOVISAT:

Actualmente, uno de los sistemas que se esta desarrollando en nuestro pais es el de la
telefonia mavil satelital, permitiendo asi comunicar a puntos muy distantes, abarcando

una cobertura amplia en zonas geograficas inaccesibles.

MOVISAT es producto de un ambicioso programa para proporcionar a sus clientes el
Servicio de Comunicacion Movil por Satélite aprovechando la infraestructura de los
Satélites Solidaridad Il y Satmex V en Banda L y Ku respectivamente, ofreciendo

servicios de Transmision Satelital Voz y Datos desde 1996.

Es un Sistema de Alta Disponibilidad de Comunicaciones Mdviles por Satélite que
proporciona una amplia variedad de servicios de Telefonia, Datos, Internet,

Radiolocalizacion y Voz Troncalizada.

Al proporcionar servicios moviles satelitales, el usuario puede comunicarse desde

cualquier sitio remoto, inaccesible para cualquier red terrestre, donde nadie llega.

Ademas proporciona la capacidad de comunicacion telefonica movil satelital a través de
terminales que pueden ser instaladas en cualquier vehiculo terrestre (automoviles,
ambulancias, patrullas, camiones, tractocamiones, jeeps, etc.), maritimo (yates, barcos,
etc.), aéreos (aviones y helicopteros) o sitio fijo (presas, constructoras, minas,
localidades rurales, etc.).
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5.1.3.1 RURALSAT

Con la liberacion y puesta en operacion del sistema MOVISAT-VOZ se abrié una amplia
gama de posibilidades de comunicacion telefénica, sobre todo en sitios apartados de
cualquier infraestructura disponible a cualquier sector que lo necesitara, sin importar

sus condiciones geogréficas.

Es por tanto que Telecomm estableci6 un convenio con la Secretaria de
Comunicaciones y Transportes (SCT) mediante el cual MOVISAT-VOZ prestaria
servicios de telefonia basica a comunidades rurales con una poblacién entre 100 y 499
habitantes, siendo el objetivo a cumplir con el Plan Nacional de Desarrollo para el
sexenio 1994-2000 donde se establecié el compromiso de cubrir aproximadamente
36,000 poblaciones rurales con telefonia basica. Con esto dio inicio la Red de Telefonia

Rural Satelital (Ruralsat).

Derivado de estas condiciones establecidas para la prestacion del servicio telefénico
rural, se determiné que la manera de administrar el uso de los teléfonos rurales era
mediante la utilizacion de un sistema de prepago. Este se encarga de controlar en
tiempo real, el saldo disponible de cada Terminal Satelital ubicada en las Comunidades
Rurales. El responsable de ésta (Llamado Agente Telefénico Rural.- ATR) cobra por el
uso del teléfono equipo a los de su comunidad y carga tiempo aire a través de las mas

de 1600 oficinas telegréaficas de Telecomm.
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Con éste estudio se logro recabar la informacion necesaria para mostrar teGricamente
que es posible el disefio, construccién y colocacion de un satélite artificial de Orbita

geoestacionaria en nuestro pais.

Asi mismo, se muestran las técnicas que se emplean para colocar a los satélites
geoestacionarios de comunicaciones en Orbita, como es el medio ambiente del espacio
en el que éstos trabajan, qué influencia tiene ese medio en su disefio, cOmo estan
estructurados, qué funcion tiene cada una de sus partes, y qué equipos terrestres se

necesitan para comunicarse con ellos y aprovecharlos.

El que México cuente con su propia agencia espacial seria de gran importancia para el
desarrollo tecnoldgico, ya que cada vez se pierde competitividad a nivel mundial a
causa del rezago tecnolégico. Este paso, traeria como consecuencia una disminucién
de la dependencia tecnoldgica con otros paises lo cual beneficiaria el desarrollo interno
en diversas areas como: Medicina, Comunicaciones, Cémputo, Prondstico del tiempo,
Tecnologias de busqueda y rescate, Robética, Electrénica, Técnicas de suelo

(agricola), Creacion de nuevos materiales, por mencionar algunas.

Los satélites artificiales geoestacionarios posicionados sobre el ecuador
aproximadamente a 36 000 km. de la superficie terrestre, son idéneos para la
comunicacion en casi todos los puntos de la tierra. Pues, al mantenerse casi
estacionarios, con respecto a un punto terrestre especifico, no requiere equipo costoso
de rastreo en las estaciones terrestres, debido a que no es necesario cambiar de un
satélite a otro, se brinda un servicio ininterrumpido en toda su zona de cobertura,
ademas, su posicion estable en el espacio garantiza una vida Uutil relativamente

prolongada, aproximadamente de 18 afos.
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Como se mostrg, otra de las grandes ventajas de un satélite geoestacionario es que
pueden cubrir un area de la Tierra mucho més grande que sus contrapartes orbitales de
baja altitud, ya que son suficientes solo tres satélites geoestacionarios, colocados a una
distancia de 120° el uno del otro, para cubrir todo el globo y asegurar un sistema de

comunicaciones mundial.

De la misma manera se mostré un ejemplo tangible de la utilidad y las ventajas que las
telecomunicaciones ofrecen a nuestro pais, sobre todo en las zonas rurales. Motivo por
el cual, en éste estudio se consideré a MOVISAT, ya que es una de las empresas que
cuenta con telefonia satelital, ofreciendo servicios de telefonia rural, brindando asi,
cobertura a regiones donde la comunicacién por redes terrestres es practicamente

imposible o sumamente costosa.

Para cumplir el propdsito de ampliar las comunicaciones, integrando todos los rincones
de la tierra, la exploracion terrestre no ha sido suficiente. Por tal motivo los satélites
artificiales de comunicacion aun se presentan como una buena opcion, ya que los

costos de inversion son menores, y el alcance es mayor.
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e ABR. Amplificador de bajo ruido (LNA en Ingles).

e Acceso Multiple. Técnica para organizar el acceso de portadoras a los satélites
de comunicacion.

e AKM. Motor empleado para proporcionar un impulso Unico a un satélite, aplicado
en el apogeo de una oérbita.

e Albedo. Reflexion de la radiacion solar por la superficie de la Tierra.

e AMDT. Acceso multiple por distribucion en el tiempo (TDMA en Ingles).

e Alineacion o Apuntamiento de Antena. Proceso de orientacion de una antena
para maximizar la potencia recibida y/o transmitida o para cubrir adecuadamente
un area especifica.

e Anchura de Banda. Intervalo de las frecuencias en que se puede descomponer

una onda o contenidas en un conjunto de ondas electromagnéticas.

Intervalo de frecuencias de las ondas electromagnéticas que pueden pasar por
un dispositivo, tal como un filtro o un amplificador, conservando dentro de limites
establecidos el valor o la modificacion del valor de sus parametros mas

importantes.

e Anchura del Haz. Es la magnitud del angulo en el haz principal de radiacion de
una antena entre las direcciones en las cuales la densidad de flujo de potencia
se reduce a la mitad de su valor al centro del mismo.

e Angulo de Acimut. Angulo entre el plano vertical que contiene el eje del haz de
una antena de estacion terrena y la direccion del norte geografico del sitio que se
encuentra, medido en la direccién de las manecillas del reloj.

e Angulo de Elevacion. Angulo entre el eje del haz de una antena de estacién
terrena y el plano horizontal del sitio en que se encuentra.

e Angulo de Nadir. Angulo con vértice en el centro de coordenadas de un satélite

o del Sol, medido respecto de la direccion hacia el centro de la Tierra.
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Antena de Arreglo de Fase o de Fases. Conjunto de elementos radiadores en
una configuracién eléctrica y geométrica predeterminada, de manera que su
radiacion se sume formando un haz con un flujo de potencia maximo en una
direccidn o en direcciones particulares, reduciéndolas sustancialmente en otras.
Antena TTS. Antena de Telemetria, Telemando y Seguimiento de un centro de
control de satélites.

Apogeo. Punto mas alejado de la Tierra en la 6rbita de un satélite terrestre.
Apside. Cada uno de los dos extremos del eje mayor de la trayectoria de la
Orbita que describe un planeta o un satélite.

Banda de Base. Intervalo de frecuencias de la sefial de informacién destinada a
modular una portadora.

Canal. Conjunto de dispositivos, artefactos de transmisibn y medios de
propagacion que permiten encauzar sefiales en una porcidon determinada del

espectro de frecuencias.
Transpondedor de satélite.

Carga Util. Es el conjunto de los componentes que participan directamente en
las comunicaciones de los usuarios, también llamada carga de comunicaciones.
En un vehiculo de lanzamiento es el satélite o satélites que transporta.
Cassegrain. Designacion genérica de las antenas con subreflector hiperboloide,
derivada del apellido de la persona que en el siglo XVII disefio un telescopio con
subreflector hiperboloide.

Cobertura (de radiacion) o Zona de Cobertura. Area geogréafica dentro de la
cual la potencia isotropa radiada equivalente, producida por un haz de radiacion
de un satélite, tiene valores que exceden o igualan un valor especificado.

dBi. Ganancia de una antena en decibeles respecto de una antena isétropa.
DBS. (Direct Broadcasting Satellite) Satélite de radiodifusion directa que utiliza la

parte de la banda Ku destinada a dicho servicio.
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Declinacién. En coordenadas inerciales o celestiales es el &ngulo entre el plano
ecuatorial y un satélite (o en su caso el Sol o la Luna), tomando como vértice el
centro de la Tierra, con valores extremos de +90° hacia el norte y -90° hacia el
sur. Los valores de la declinacion que difieren de 0° y de +90° son muy cercanos,
pero no idénticos a la latitud geodésica del punto subsatélital del satélite
considerado.

Densidad de Flujo de Potencia. Potencia por unidad de superficie normal al
vector de apuntamiento en un sector de un campo electromagnético,
generalmente expresada en W/m? o en submdiltiplos decimales de esta relacion.
DSS. (Digital Satellite Service) servicio digital por satélite.

Duplexor. Dispositivo que permite utilizar una sola antena o linea de transmisién
para transmision y recepcion simultanea o alternada.

Eclipse. Ocultacién parcial o total de un astro debido a la interposicion de otro
cuerpo celeste.

Ecliptica. Orbita de la tierra alrededor del Sol, que es a la vez la érbita aparente
del Sol alrededor de la Tierra.

Eje de Balanceo. Eje tangente a la 6rbita en un satélite geoestacionario,
respecto del cual se pueden desviar angularmente sus haces de radiacion en
direccion norte o sur de nuestro planeta.

Eje de Cabeceo. Eje perpendicular al plano de la érbita en un satélite
geoestacionario respecto del cual se pueden desviar angularmente sus haces de
radiacion en direccion este u oeste de la Tierra.

Eje de Guifiada. Eje de un satélite en direccion del centro de la Tierra, respecto
del cual pueden girar sus haces de radiacion y por tanto sus huellas.
Equinoccio. Momento, en Marzo y en Septiembre, en que el eje de rotacion de
la Tierra se encuentra perpendicular a la direccion de la linea virtual de su centro
al del Sol, por lo cual en esa fecha el dia y la noche tienen nominalmente la
misma duracion.

Ergol. Propulsante. Sustancia empleada para propulsion.
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Estaciéon Espacial. Estacion radioeléctrica situada en un objeto que se
encuentra, que esta destinado a ir, o0 que ya estuvo, fuera de la parte principal de
la atmosfera de la Tierra.
Estacion Terrena. Estacidon situada en la superficie de la Tierra, o en la parte
principal de la atmosfera terrestre, destinada a establecer comunicacién con:

— Una o varias estaciones espaciales, o con

— Una o varias estaciones de su misma naturaleza, mediante el empleo de

uno o varios satélites u otros objetos situados en el espacio.

Falla. Condicidbn mecénica o eléctrica de alguno o algunos elementos de un
satélite que se encuentra fuera de los limites previstos para su operacion normal.
Abarca deterioro progresivo, dafio irreversible, destruccion o cualquier otra
condicion de efectos similares.
Ganancia de Antena. Medida del grado de concentracion maxima de la potencia
recibida o emitida por una antena direccional comparada con la de una antena
tedrica no direccional.
Gravitacion. Fuerza producida por la atraccibn mutua entre dos cuerpos
celestes en direccién de la linea virtual entre sus centros de masa, de magnitud
inversamente proporcional al cuadrado de la distancia entre ellos, y directamente
proporcional al producto de sus masas.
Haz (de Radiacién). Parte de la radiacion electromagnética emitida por una
fuente no isétropa que se encuentra comprendida en un angulo solido especifico
en cuyos limites de la densidad de flujo de potencia tiende a ser nula
aumentando gradualmente hacia una direccion en la cual tiene un valor maximo.
Se llama I6bulo de radiacion a la representacion grafica de las magnitudes de la
densidad de flujo de potencia en todas las direcciones dentro del haz.
HEMT. Transistores de bajo ruido con muy buena respuesta en frecuencia,
usados como amplificadores en receptores de satélite.
Hipergolica. Cualquier sustancia empleada para propulsion que al solo contacto

con otra produce una reaccion quimica con expansion violenta de gases.
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IDR (Intermediate Data Rate). Velocidad intermedia de datos. Siglas de un
método de multiplaje, modulacién y acceso multiple (MDT/MDPH-4/AMDF) muy
utilizado para sefiales digitales en el sistema Intelsat.

Impulso. Funcibn matemética idealizada de un pulso. Energia mecanica
aplicada abruptamente a una masa durante un intervalo de tiempo relativamente
pequefio comparado con el intervalo total considerado en un andlisis.

Invar. Marca registrada de una aleacion constituida basicamente por acero con
36% de niquel, notable por su pequefio coeficiente de dilatacion térmica.

IRD (Integrated Receiver-Decoder). Dispositivo que recobra la sefial original en
banda de base introducida en una estacion lejana. Se usa para la recepcion de
servicios protegidos por un sistema de acceso condicionado.

Latitud Geografica o Geodésica. Parte de la representacion de la posicion de
un punto sobre la superficie de la Tierra correspondiente hacia el angulo hacia el
norte o hacia el sur que forma la direccién vertical geodésica local con el plano
ecuatorial.

Latitud Geocéntrica. Angulo medido hacia el norte o hacia el sur formado entre
el plano ecuatorial y la linea que une un punto sobre la superficie de la Tierra con
el centro de esta.

Longitud Geografica. Parte de la representacion de la posicion de un punto
sobre la superficie de la Tierra correspondiente al angulo hacia el este o hacia el
oeste que forma la direccion vertical geodésica local con el semiplano que parte
de los polos y contiene un punto ubicado en el observatorio astronémico de
Greenwich.

Meteorito. Fragmento de materia solida proveniente del espacio extraterrestre
gue penetra la atmosfera de la Tierra, produciendo un meteoro luminoso
conocido como estrella fugaz, y que cae en la superficie de la misma sin ser
completamente evaporizada. Se denomina aerolito a un meteorito compuesto

principalmente de materia pétrea (silicatos) de baja densidad.
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MIC. Modulacion por impulsos codificados (PCM en Ingles). Es uno de los
procedimientos de conversion de sefiales analOgicas a sefiales digitales que
produce, por codificacion, combinaciones de pulsos, cada uno de dos posibles
valores, Yy por decodificacion proporciona los valores de muestra de la amplitud
de la onda analdgica original para que pueda ser reconstruida.

Mision. Conjunto de funciones principales, desempefio y resultados que se
requieren de un satélite, de un sistema de satélites, de un sistema de
lanzamiento, o de parte de los subsistemas y operaciones relacionados con
ellos.

Modulacion. Proceso por el que se modifica secuencialmente alguna
caracteristica inicialmente constante de una onda eléctrica de acuerdo con las
variaciones de una sefial, a fin de transmitir la informacion contenida en esta.
Division de una sefial en modulo de duracion uniforme.

Término empleado también como sustituto de la expresion “conversion de
sefales analdgicas a digitales” la cual representa un proceso que incluye una
forma simple de modulacién consistente en dividir la sefial analdgica en mddulos
de duracion uniforme.

Multiplexor. Dispositivo que permite combinar en secuencia o simultdneamente
forma de energia portadoras de multiples sefiales que antes se encuentran
separadas.

La combinacién en secuencia (de sefales divididas en el tiempo) se realiza a
bajos valores de energia, mientras que la combinacion simultanea (de portadoras
divididas en frecuencia) es comun que se realice a cualquier valor de energia,
como en el multiplexor de salida de un satélite o de una estacién terrena.

Nadir. Direccién desde un satélite hacia el centro de la Tierra.

Superficie o panel de la plataforma de un satélite presentado hacia la Tierra.
Véase angulo de Nadir.

NASA. Administracion Nacion de Aerondautica y del espacio de EUA.

Nave Espacial. Artefacto disefiado para ser puesto en érbita de la Tierra 0 en

una trayectoria hacia otro cuerpo celeste.
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Nivel de lluminacién. Es la potencia en dBW/m? recibida desde un transmisor
en un trayecto espacial hasta una antena teérica ideal de 1m?. Su valor es el de
la PIRE del transmisor de la estacion terrena o espacial menos la pérdida por
espacio libre del trayecto espacio-Tierra o Tierra-espacio hasta el otro extremo
del mismo més la ganancia de la antena receptora ideal con area de 1m?
considerando toda la anchura de banda de la emision. En un enlace en que
participe un satélite geoestacionario el valor del nivel de iluminacion varia entre
PIRE- 163.3 y PIRE-162 dBW segun la distancia entre aquel y una estacion
terrena.

Orbita. Trayectoria de un satélite (de Comunicaciones) alrededor de la Tierra
debida a la fuerza de gravitacion y a la inercia.

De estacionamiento. Una Orbita temporal conveniente para verificacion de
pardmetros del satélite o para espera entre operaciones orbitales.

De transferencia. Orbita intermedia anterior a una orbita final producida por un
vehiculo de lanzamiento o después de una 6rbita de estacionamiento, a partir de
la cual el impulso para transformarla lo proporciona del propio satélite.

Orbita intermedia para pasar a otra.

Sincrénica. Que tiene un periodo igual al de rotacién de la Tierra. Una Orbita
sincrénica con inclinacion igual o menor que 3° respecto del plano ecuatorial
puede considerarse geoestacionaria para propdsitos de clasificacion.

OSG. Orbita de los satélites geoestacionarios. Por contraposicion, NO-OSG
significa: en orbitas de los satélites no geoestacionarios.

Parametro. La distancia (p) del foco de una érbita a un punto de la misma en
direccién perpendicular al eje mayor (también se denomina semiparametro).
Perigeo. El punto de la érbita de un satélite terrestre que se encuentra mas
cercano a nuestro planeta.

Perihelio. El punto de la 6rbita de un planeta alrededor del sol que se encuentra
mMas proximo a éste.

Periodo Orbital. Intervalo de tiempo que toma un satélite circunnavegar

completamente su Orbita.
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Perturbaciéon. En astronautica es cualquiera de los factores que modifican el
movimiento de un cuerpo celeste en Orbita debido a fuerzas adicionales a las que
determinarian su trayectoria Unica ciclica si sb6lo se considerara las leyes de
Kepler aplicables a dos cuerpos en el espacio.

PIRE o pire (EIRP en inglés). Potencia Isétropica Radiada Equivalente (o
potencia isotropica radiada efectiva). Es el resultado de combinar la potencia de
un transmisor o transpondedor entregada a una antena con la ganancia de ésta
en una direccion dada.

PKM (Perigee Kick Motor). Motor de impulso de perigeo.

Polarizacién. Propiedad por la cual las ondas electromagnéticas exhiben una
direccion de vibracion o un sentido de rotacion de ésta.

Direccion del vector del campo eléctrico de la onda.

Portadora. Onda electromagnética, generalmente de una frecuencia central fija,
gue es modulada por la sefal original de informacion (o por una transmision de la
misma) a fin de transportarla.

Precesion. Movimiento de reaccion de un objeto giroscépico en una direccion
normal a la de un momento perturbador y a su vector de momento angular.
Punto Subsatélital. Punto en el que la linea virtual entre un satélite y el centro
de la Tierra cruza la superficie de ésta.

Radiaciéon Solar. Radiacion producida por el Sol como un cuerpo negro a una
temperatura de 5700° K.

Radiobaliza. Portadora de baja potencia y amplitud constante usada como
referencia. Cuando se origina en una estacién terrena sirve para dirigir la
orientacién de un satélite geoestacionario, mientras que originada en un satélite
es util para guiar a los sistemas de seguimiento instalados en estaciones
terrenas o para deteccion de pérdidas de propagacion.

Rafaga. Grupo discreto de digitos de informacion y sincronizacion, sin guardas
de tiempo, transmitido por una estacion terrena operando en acceso multiple por
distribucion en el tiempo o por acceso aleatorio. Duracion de su transmision, de

valor usualmente fijo.

-195-



CAPITULO 7. GLOSARIO

Repetidor. Dispositivo que recibe una sefial y la amplifica o la regenera para su
retransmision a igual o distinta frecuencia o velocidad, empleado para extender
la longitud, cobertura, topologia o conectividad del medio de transmision. En los
satélites representa al conjunto de transpondedores y elementos asociados en
todo el intervalo de frecuencias utilizado de una banda.

Retardo por Propagacion. Intervalo de tiempo de propagacion de una sefal
entre dos estaciones terrenas a traveés de un satélite, el cual estd determinado
por la suma de las distancias de cada una de ellas al satélite.

Retencion de Potencia (Back Off en inglés). Reduccion de la potencia de
entrada o de salida respecto de la que corresponde a la saturacion a la salida de
un transpondedor que opere simultaneamente con todas las portadoras posibles,
cuyo valor se escoge para que los enlaces por satélite tengan una proporcion
relativamente baja de ruido de intermodulacion. Una reduccion establecida para
la potencia de entrada produce una reduccion correspondiente pero diferente a la
salida, siendo delta el valor de la diferencia entre ambas retenciones de potencia.
La retencién de potencia se aplica también a los amplificadores de potencia de
las estaciones terrenas que operan con mas de una portadora.

Segmento Espacial. Los satélites de un mismo sistema y su 0 sus centros de
control.

Segmento Terreno. Las estaciones terrenas de trafico y de control de trafico de
un sistema de satélites de comunicacion.

Sensor. Transductor de entrada de un dispositivo o sistema para detectar o
medir, el cual convierte una forma de energia, recibida o presente a menudo en
forma dispersa, en energia eléctrica en sus conexiones terminales. Cada sensor
estd especializado para detectar o medir, por ejemplo, presencia de cuerpos
celestes en una direccion determinada, particulas cargadas, vibracion,

magnetismo, presion o calor.
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Sefal. En el campo de las telecomunicaciones es una manifestacion fisica cuya
variacion en el tiempo representa secuencias de sonidos, texto, imagenes, o
datos transmitidos desde una estacion.

Para recuperar, reconocer y utilizar el contenido util de la sefial transmitida se
requiere transformarla en el punto de recepcion, para su interpretacion por
convencion (por medio de una tabla de correspondencia, glosario, etc.), o
convertirla en forma automatica en una réplica fiel del fendbmeno fisico original, o
en otra forma conveniente, para su recepcion, interpretacion, y utilizacién.
Simbolo. Bit individual o conjunto de bits que en la modulacion por
desplazamiento de fase representan cambio de las fases respecto de una
referencia, previstas como resultado de la modulacion. En la modulacién bifasica
es necesario un bit para construir un simbolo, en la cuadrifasica dos y en la
octofasica tres.

Sistema. Orden de elementos en el que cada uno de ellos actia con los deméas
o reacciona de acuerdo con reglas esenciales inherentes al conjunto. Un sistema
puede estar organizado por evolucion, como el sistema solar, o por accién
deliberada de quienes lo disefian, como en el caso de un sistema de
comunicaciones.

Sistema de Satélites. Los satélites de un mismo operador, o la capacidad
satelital administrada por una misma Organizacion para ser usada por otras, los
centros de control y las estaciones terrenas que se comunican por medio de uno
0 mas sateélites de la Organizacion.

Sistema o Subsistema de un Satélite. Cada uno de los conjuntos de elementos
de un satélite que contribuyen a una funcion especifica en el mismo.

SFS. Servicio Fijo por Satélite.

SMS. Servicio Mévil por Satélite.
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Solsticio. Momento de cada afio en el cual la linea virtual entre los centros del
Sol y de la Tierra alcanzan en la superficie de ésta una latitud geografica maxima
hacia el norte o hacia el sur, hasta uno de los tropicos de Cancer o de
Capricornio, a 23.4393° del ecuador en la época 2000, lo cual ocurre en
diciembre y en junio.

SRS. Servicio de Radiodifusion por Satélite.

STS (Space Transportation System). Sistema para lanzamiento de satélites,
asi como para trasporte de personal y equipos al espacio, propiedad del
gobierno de EUA, constituido por cuatro vehiculos tripulados y recuperables de
gran capacidad (Discovery, Endeavor, Atlantis y Columbia) sus instalaciones de
control y entrenamiento, y sus sitios de despegue y aterrizaje. Los vehiculos del
STS son conocidos también como transbordadores espaciales.

Terminal. Estacion terrena que incluye la entrada y la salida de las sefiales en
su forma original o en una forma final para su interpretacion.

Dispositivo o conjunto de dispositivos de entrada y salida de sefiales.
Transpondedor. Componente de un satélite que mediante un filtro selecciona
una porcion de las sefales recibidas en una banda, formando asi un canal, las
traslada en frecuencia, las amplifica en potencia en varios érdenes de magnitud y
las filtra nuevamente para su retransmision, aparte de otras posibles funciones
segun su disefio. Puede también operar en toda la banda si esta es
relativamente angosta, constituyendo en este caso el repetidor de la banda.
TWT. Tubo de ondas progresivas (TOP). Uno de los tipos de amplificador de
potencia conocidos genéricamente como tubos de haces lineales de microondas.
UIT. Union internacional de telecomunicaciones.

Vehiculo de Lanzamiento, Vehiculo Portador, Lanzador o Portador. Vehiculo
empleado para colocar un satélite de comunicacion en una 6rbita determinada.
VSAT. Terminal o estacion terrena de satélite con reflector de antena de muy
poca superficie efectiva de recepcion y transmision. El diametro minimo de sus

reflectores es 1.8 m.
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