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l. Introduccién

Desde su comienzo, la tecnologia espacial ha jugado un papel fundamental en el desarrollo econdmico,
tecnoldgico y social de un pais. Sus aplicaciones pueden verse en las telecomunicaciones, en aspectos
militares, en la observacién de la Tierra, en sistemas de posicionamiento, en misiones interplanetarias y
en investigaciones cientificas de todo tipo, sin embargo, las ventajas y beneficios solian estar limitadas a
unos cuantos gobiernos y empresas privadas debido al costo de fabricacidn, lanzamiento vy
mantenimiento que implica.

En el intento por generar proyectos espaciales accesibles para ambientes académicos, han surgido
iniciativas de fabricacion de pequefios satélites que buscan utilizar componentes de tecnologia terrestre
en orbitas bajas debido a que los efectos del ambiente espacial no son tan severos en esa zona lo cual
reduce en gran medida el costo de la manufactura ademds de que su puesta en orbita se realiza de
manera indirecta como cargas secundarias en otras misiones satelitales lo cual reduce también los costos
de lanzamiento. Existen dos arquitecturas cuyo uso se ha proliferado en todo el mundo, estas son el
estandar cubeSat y la especificacion TubeSat. Su éxito ha sido tal que muchas empresas, organismos y
universidades los han adoptado para los nuevos proyectos que desarrollan. Esto ha provocado que paises
e instituciones que anteriormente no tenian acceso a este tipo de tecnologia hayan logrado grandes
avances y desarrollos en el sector espacial.

En México universidades como la Universidad Popular Auténoma del Estado de Puebla (UPAEP) y centros
de investigacién como el Centro de Investigacién Cientifica y de Educacién Superior de Ensenada
(CICESE) y el Instituto Nacional de Astrofisica Optica y Electrénica (INAOE) han conseguido grandes hitos
en el desarrollo de pequefios satélites.

Es importante mencionar que, en este sentido, en 1996 la UNAM se convierte en la primera institucion
educativa del pais en desarrollar y poner en dérbita un Microsatélite llamado UNAMSAT-B, el cual sirvid
para incentivar en México el desarrollo tecnolégico en cuestion satelital y espacial lo que al dia de hoy
sigue impactando en el desarrollo de diferentes proyectos en los que participan estudiantes de
licenciatura y posgrados asi como académicos e investigadores de sus distintas facultades, unidades y
centros de investigacion.

En junio del 2019, la Unidad de Alta Tecnologia perteneciente a la Facultad de Ingenieria de la UNAM
(UAT-FI-UNAM) fue nombrada miembro de la Federacién Internacional de Astrondutica (IAF, por sus
siglas en inglés), la institucion mundial que aloja a entidades académicas, empresas, organismos
gubernamentales y privados ligados con la carrera espacial en todo el mundo. Una de las principales
causas de que se alcanzard este hito fueron las investigaciones nacionales e internacionales que realiza,
la docencia que se ejerce en las instalaciones y los laboratorios de clase mundial con que cuenta. En el
area aeroespacial, uno de los proyectos que actualmente se encuentra en desarrollo es el nanosatélite
de tipo TubeSat nombrado “KuauhtliSAT” el cual tiene objetivos artisticos y de demostracion de
tecnologia que basicamente consiste en capturar imagenes del universo mientras orbita la Tierra en una
orbita cercana a la tierra (~400km).

El presente trabajo de tesis documenta el desarrollo e implementacion de la propuesta de un sistema de
captura y almacenamiento de fotografias que conceptualmente sera la carga Util del nanosatélite
mencionado, cabe mencionar que el fundamento tedrico y técnico que se desarrolla puede ser utilizado
como antecedente o punto de partida en otro sistema satelital que requiera el uso de camaras para un
sistema de observacion por lo que en este sentido es escalable.
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. Objetivos
ll.I Objetivo general

Desarrollar el modelo de ingenieria de un sistema de observacién espacial de baja resolucién utilizando
componentes tipo COTS para un nanosatélite experimental, tomando como caso de estudio al
nanosatélite experimental KuauhtliSAT que se desarrolla en la Unidad de Alta Tecnologia de la Facultad
de Ingenieria de la UNAM.

1.1l Objetivos especificos

-Estudio de requerimientos del subsistema de observacion espacial.

-Implementar un sistema que conste de dos cdmaras y un receptor GPS que guarde en una unidad de
almacenamiento las fotografias junto con los datos de posicion donde fueron tomadas.

-Disefio, simulacion y pruebas de los componentes.

-Construcciéon del prototipo del subsistema en una placa de acuerdo con las especificaciones del

nanosatélite.
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lIl. Metodologia

Tomando como referencia el Programa de vuelos espaciales de la NASA y su manual de gestién de
proyectos que respalda la implementacién de los requisitos solicitados por esta entidad para la puesta
en marcha buscando que estos sea un éxito [1], en la figura 1.0 se presenta un diagrama del ciclo de
desarrollo de un proyecto espacial con la finalidad de contextualizar el proceso actual del trabajo de la
presente tesis.

Fases del ciclo de

vida de 1a NASA . fay FORMULACION IMPLEMENTACION
0 ion
B D
I Pre-A A — - C Ensamble del E
E?ds: sd:|9| rc;cl:;{? Estudios Concepto y desarrollo Dﬁig?zpar;m |cr[|:]r ¥ Disefio final y sistema, integracion, Operacion y De stir:: o final
proy conceptuales tecnologico oo fabricacion pruebas y mantenimiento
desarrollo tecnolégico lanzamiento

Puntos clave de
decision

VvV v

A MCR - Revisién del concepto de misidn

ASRR - Revisién de reguerimientos del sistema

MDR - Revisidn de definicion de misidn/
SDR - Revision de la definicién del sistema

AFDF{ - Revision preliminar de disefio

ACDR - Revisién de disefio critico

A SAR - Revision de aceptacion e integracion de sistemas

| A ORR - Revisidn de preparacién para poder operar

Revisiones del ciclo i -
de vida del proyecto FRR - Revision de preparacion de vuelo/

Revision de preparacian de mision

Revision de Ia evaluacion posterior al lanzamiento

Revision de la evaluacion posterior al vuelo A

l RD - Revision de dggmantelamiento A

Revision de preparacion paraja eliminacion de desechos A

Figura 1.0. Diagrama de ciclo de desarrollo de un proyecto espacial [1]

A continuacion, en la tabla 1.0 se muestra a detalle el propdsito v los resultados esperados en cada una
de las fases.
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Tabla 1.0. Fases del ciclo de desarrollo de un proyecto espacial [1]

Fase

Propésito

Resultado tipico

Pre A: Estudios
conceptuales

Producir un amplio espectro de ideas y
alternativas para misiones de las cuales se pueden
seleccionar nuevos programas/proyectos.

Determinar la viabilidad del sistema deseado,
desarrollar conceptos de alto nivel de la mision,
redactar requisitos a nivel de sistema, identificar
posibles necesidades tecnoldégicas.

Viabilidad del sistema en
forma de  simulaciones,
analisis, informes de estudio,
modelos y maquetas.

E: Operacién y
mantenimiento

Llevar a cabo la misién vy satisfacer la necesidad

c . ey
0 : — L Definicion del concepto del
3 Se determina la viabilidad y conveniencia del|
© . sistema en forma de
S |A: Concepto y|proyecto. Se desarrolla el concepto final de la|”. . g
£ g , . simulaciones, analisis,
< | desarrollo mision, se establecen los desarrollos tecnoldgicos . By
2 . - . . modelos  de  ingenieria,
tecnoldgico tedricos del hardware y software a nivel de sistema S
. ) maquetas vy definicion de
y subsistemas necesario. , ,
estudios comerciales.
. . . Subsistemas finales en forma
B: Disefio | Se define el proyecto con suficiente detalle para
_ . . de maquetas, resultados de
preliminar vy |establecer un punto de partida capaz de satisfacer . .
o, . _ . estudios comerciales,
finalizacion del | las necesidades y requerimientos de la misidon. Se e
. o . especificaciones y
desarrollo genere un disefio preliminar para cada subsistema .
- : . documentos de interfaz, vy
tecnoldgico final de la estructura del sistema. .
prototipos.
L . Disefios detallados del
e L Se fabrica el hardware y software para el sistema. . .,
C: Disefio final L . producto final, fabricacion de
L, Se generan los disefios finales para cada .
y fabricacion . . . componentes del sistema vy
subsistema final de estructura del sistema.
desarrollo de software.
D: Ensamble . .
. . . . Producto final del sistema
c |del sistema, | Se integran los componentes, se verifica el sistema | |.
O . ., . . listo para operar.
S |integracion, funcione correctamente, se encuentre listo para la )
3 ., . Ensamble del prototipo de
< pruebas y | operaciéon y para el lanzamiento. vuelo
£ |lanzamiento
]
o
=

Sistema deseado

operacion.

en

F: Destino final

inicialmente identificada. Implementar el plan
operativo de la mision.

Implementar el plan de
desmantelamiento/eliminacion de sistemas

desarrollado vy realizar andlisis de los datos

obtenidos.

Fin del producto.

Al momento de escribir el presente trabajo, el nanosatélite KuauhtliSAT se encuentra en el proceso de
la fase B que finaliza con la revisidn preliminar del disefio (PDR por sus siglas en inglés). El propdsito de
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la Fase B es que el equipo del proyecto complete su desarrollo tecnolégico mediante prototipos de
ingenieria y se realicen evaluaciones de hardware y software en cada uno de los subsistemas buscando
mitigar el mayor nimero de riesgos posibles ya que estos modelos seran la base del producto final, por
lo que es comun que sufra modificaciones posteriores ya que se pruebas diferentes componentes y
configuraciones.

Es importante mencionar que la metodologia expuesta es una guia en el desarrollo de todo tipo de
misiones espaciales por lo cual algunas revisiones en cada fase podrian descartarse o evaluarse con
diferentes indicadores con la intencion de adaptarla al desarrollo del nanosatélite.

El presente trabajo consiste entonces en proponer un sistema de captura de fotografias que se adapte
a las necesidades técnicas y operativas de la misién espacial. Se trabajé bajo los siguientes aspectos
buscando cumplir con los lineamientos de la fase B mencionada anteriormente:

a. Anadlisis de la misidn espacial

b. Revisién de la arquitectura del nanosatélite

c. Analisis del requerimiento para la carga util

b. Disefio tedrico del subsistema

e. Seleccién de componentes y pruebas unitarias de los componentes

f. Implementacién del mdédulo en una placa integrando todos los componentes

IV Alcance

Haciendo referencia a las fases del ciclo de vida mencionadas en la tabla 1.0 y tomando en cuenta que
el proyecto se encuentra en la fase del modelo de ingenieria, el alcance del presente trabajo de tesis se
limita a generar un sistema compuesto por dos cdmaras y un receptor GPS que sea capaz de realizar la
captura y almacenamiento de las fotografias en una unidad de almacenamiento junto con los datos de
posicion al momento de la captura. Lo anterior considerando las limitaciones técnicas del nanosatélite y
alinedndolo a los requerimientos de la mision teniendo como entregable final el subsistema en una placa
para que pueda ser integrado con los demas subsistemas en el prototipo preliminar del nanosatélite y
asi este pueda continuar con las siguientes fases de su ciclo de desarrollo.

El trabajo esta conformado por 5 capitulos a través de los cuales se busca transmitir la relevancia del
desarrollo de tecnologia espacial haciendo énfasis en los satélites pequefios para entender el impacto
del proyecto para el cual se desarrolla el subsistema.

En el primer capitulo se establecen los conceptos y definiciones basicas referentes a satélites, sus
aplicaciones, las orbitas en las que se posicionan y algunas de las formas en que se clasifican.
Posteriormente se realiza un recuento histérico de los sistemas satelitales adquiridos por México ademas
de describir brevemente los esfuerzos de proyectos satelitales desarrollados por personas mexicanas
para destacar en el contexto temporal actual el proyecto del nanosatélite KuauhtliSAT. Al término del
capitulo se presenta el estado del arte referente a la tendencia del uso de los pequefios satélites en
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orbitas bajas que, si bien ya es muy utilizado, en los siguientes afios continuara creciendo
exponencialmente no solo con fines de investigacién, sino que también comerciales.

Para el segundo capitulo se presenta un bosquejo general sobre el nanosatélite KuauhtliSAT lo cual
permite conocer a detalle el origen y el objetivo de la mision.

Es en el tercer capitulo cuando tomando como referencia el requerimiento de la mision, se realiza la
propuesta de la arquitectura y componentes a utilizar para el subsistema de cdmaras. Después de
presentarlo de manera conceptual se revisa el funcionamiento individual de cada componente
explicando la aplicacion que tendra dentro del subsistema. Adicional a esto, se agrega una simulacion
del nanosatélite en una drbita baja con la finalidad de contar con tiempos estimados de contacto entre
el nanosatélite y la estacién terrena para validar que la duracion en la captura de las fotografias no
interfiera con el resto de informacion que se debe transmitir como los datos de telemetria.

En el capitulo 4 se presenta la integracion de los componentes en una tarjeta electrdnica y se realizan
las respectivas pruebas unitarias para validar el funcionamiento.

Finalmente, en el capitulo 5 se presenta un analisis de los resultados obtenidos de las pruebas realizadas
al subsistema armado.
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Capitulo 1. Marco tedrico
1.1 Satélites artificiales

1.1.1 Definicidon de satélite

De manera general, un satélite es cualquier cuerpo natural o artificial que se mueve alrededor de un
cuerpo celeste como un planeta o una estrella. [2] En el contexto actual, solo se hara referencia a los
satélites artificiales, es decir, aquellos objetos creados por el hombre y que son puestos en una
determinada érbita de manera intencional.

El 4 de octubre de 1957, la Unién Soviética coloco en oérbita con éxito el Sputnik | (ver figura 1.1)
convirtiéndose asi en el primer satélite artificial en orbitar la Tierra. Tenia aproximadamente un didmetro
de 58 cm, pesaba solo 83.6 kg, y le tomod alrededor de 98 minutos para orbitar por primera vez a la Tierra.
El nombre viene de la palabra rusa "Sputnik" que significa "compafero" ("satélite" en el sentido
astronémico). [3]

Figura 1.1. Sputnik I. [Crédito de imagen: NASA]

La puesta en drbita del Sputnik | marco el inicio de la carrera espacial entre varios paises principalmente
Estados Unidos y Rusia lo cual ha provocado que hasta hoy en dia se hayan concretado importantes hitos
con las diferentes misiones relacionadas con el sector espacial entre las que se encuentran la puesta en
Orbita de satélites.

Aligual que cualquier otra tecnologia, la satelital se encuentra en constante evolucién y desarrollo lo que
ha dado paso a la diversificacion de sus aplicaciones que ha llevado a que se puedan clasificar de
diferentes formas.
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1.1.2 Clasificacion de los satélites artificiales

Cada uno de los satélites que se han lanzado han servido para diferentes propdsitos. A pesar de que cada
mision tiene elementos Unicos que cumplen requisitos especiales, es posible clasificar la mayoria de los
satélites que se construyen en las siguientes categorias.

a) Por su masa

La clasificacion por masa es muy utilizada y conocida ya que esta estrechamente relacionada con el tipo
de orbita y con el costo de lanzamiento. En la tabla 1.1 se muestra la relacién entre el peso del satélite y
el nombre que reciben.

Tabla 1.1. Clasificacién de los satélites por su masa

TIPO MASA [KG]
Satélites grandes Mayor que 1000
Satélites medianos 500 a 1000
Minisatélites 100 a 500
Microsatélites 10 a 100
Nanosatélites 1a10
Picosatélites 0.1a1
Femtosatélites Menor que 0.1

b) Por su aplicacion

La aplicacion que puede tener un satélite es muy variada y en ocasiones muy especifica, no obstante, si
se generalizan los propdsitos que pueden tener, se suelen englobar en satélites de comunicacion,
satélites de navegacidn, satélites meteoroldgicos, satélites de percepcidn remota, satélites cientificos y
satélites militares.

e Satélites de comunicacion

Los satélites de telecomunicaciones ofrecen una amplia gama de servicios, principalmente servicios de
transmision de televisién, telefonia, transmision de datos como audio, video, voz, etc. y actualmente
también proporcionan servicios de internet.

Estos satélites suelen estar en orbitas geoestacionarias, aunque en los Ultimos afios se han puesto en
marcha proyectos de constelaciones en orbitas bajas con el mismo tipo de servicios.

e Satélites de navegacion

Son satélites que son capaces de ubicar en cualquier momento la posicién de un receptor en
practicamente cualquier parte del planeta, para lograr esto dichos satélites suelen formar parte de
constelaciones de satélites distribuidos de manera que si un receptor lo requiere siempre tenga dentro
de un alcance mas de uno de estos satélites. Los sistemas mas conocidos son el Sistema Global de
Posicionamiento (GPS) de los Estados Unidos, el sistema GLONASS de Rusia, el sistema Galileo de la Union
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Europeay el sistema BeiDou de la Republica Popular de China que actualmente se encuentra en fase de
desarrollo. [4]

e Satélites meteoroldgicos

La informacién de los satélites meteoroldgicos se utiliza para prondsticos a corto plazo, asi como para la
prediccién confiable de los movimientos de los ciclones tropicales, lo que permite, por ejemplo, el
cambio de ruta de los barcos y una accidon preventiva en las zonas por donde pasan los huracanes. Debido
a las ventajas inherentes del monitoreo desde el espacio, junto con los desarrollos en la tecnologia de
sensores, este tipo de satélites han provocado una revolucién en el campo del prondstico del tiempo. El
resultado final es que hay un prondstico confiable del clima y otras actividades relacionadas de forma
rutinaria y al alcance de todos. [5]

e Satélites de percepcién remota

La percepcidn remota es una tecnologia utilizada para obtener informacién sobre las caracteristicas de
un objeto a través del analisis de los datos adquiridos a distancia. Una de las ventajas mas importantes y
conocidas de los satélites en esta area es que se pueden realizar observaciones, tomar medidas e
imagenes de fendmenos producidos que estdn mas alld de los limites de la percepcion normal. La
percepcién remota es ampliamente utilizada por bidlogos, gedlogos, gedgrafos, agricultores, silvicultores
e ingenieros para generar informacién sobre objetos en la superficie terrestre, los océanos y la atmdsfera
de la Tierra.

Las aplicaciones incluyen el monitoreo de los recursos naturales y agricolas, la evaluacion del inventario
y el rendimiento de los cultivos, la localizacion de incendios forestales y la evaluacién de los dafios
causados en desastres, el mapeo y el monitoreo de la calidad de la vegetacidn, el aire y el agua, etc.

e Satélites cientificos

Antes del desarrollo de misiones cientificas basadas en satélites, nuestro acceso al universo era
principalmente de observaciones terrestres. El uso de satélites para la investigacion cientifica ha
eliminado las restricciones que esto representaba dando paso a la realizacién de experimentos que
buscan comprender a fondo el universo en que vivimos.

e Satélites militares

Los satélites militares facilitan la rapida recopilacion, transmision y difusion de informacién de manera
secreta mediante sistemas de alta disponibilidad con presencia directa no intrusiva. Estas caracteristicas
permiten proporcionar apoyo en tiempo real a operaciones militares en tiempos de paz, crisis e incluso
durante conflictos bélicos.

La informacién que se transmite a través de ellos es confidencial y solo tienen acceso los servicios de
defensa o inteligencia de los paises propietarios de los satélites.

25



1.1.3 Subsistemas de un satélite

Independientemente de la aplicacién y mision del satélite, todos los satélites funcionan bajo el mismo
principio y constan de ciertos elementos comunes agrupados en subsistemas que en conjunto garantizan
la correcta operacion del satélite.

A continuacion, se abordaran brevemente los subsistemas basicos minimos que conforman un satélite.

a) Estructura mecénica

Proporciona el armazdén para montar y mantener en una posiciéon especifica los otros subsistemas del
satélite, también se utiliza como interfaz entre el satélite y el vehiculo de lanzamiento por lo que la
estructura debe estar disefiada con materiales y configuraciones que soporten las diferentes fuerzas,
vibraciones y aceleraciones que sufre cuando se pone en orbita.

b) Propulsién

Se utiliza para poder realizar las maniobras necesarias durante la vida Util del satélite, esto puede ser
desde correcciones en la posicidén orbital, maniobras importantes requeridas para mover el satélite
desde su oOrbita de transferencia a la dérbita geoestacionaria en el caso de satélites geoestacionarios y
también las maniobras mds pequefias necesarias a lo largo de la vida util del satélite como las requeridas
para el mantenimiento de las antenas apuntando en una determinada direccion.

Debido a que los movimientos y maniobras se realizan con sistemas eléctricos, quimicos o hibridos y a
que el combustible es finito, la vida Util del satélite suele estar condicionada a la cantidad de combustible
disponible.

c¢) Control térmico

El objetivo del subsistema térmico es regular la temperatura de los componentes del satélite para que
estos funcionen correctamente ya que demasiado calor o demasiado frio, o un cambio excesivo de
temperatura reduce la vida Util de los componentes e incluso puede causar que tengan
comportamientos inadecuados.

Para esto, se hace uso de diferentes métodos como el uso de materiales aislantes, conductores,
recubrimientos de baja conductividad y baja expansion térmica como capas de Mylar, peliculas de
Kapton, disipadores o radiadores con liquidos especiales para intercambio calorifico, cobertores
multicapa, ductos disipadores, pintura blanca, negra, de aluminio y color oro con relaciones especificas
de emitancia-absorbencia para cada seccidén protegida, reflectores solares, espejos de silicio o
calentadores eléctricos activados por termostatos o a control remoto. [6]

c) Potencia (EPS)

La funcion principal del subsistema de potencia (EPS por sus siglas en inglés) es la recolectar y distribuir
de manera constante energia eléctrica a los componentes de los demas subsistemas en los niveles de
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voltaje y corriente que necesiten para realizar sus funciones. Estd constituido por paneles solares,
baterias y acondicionadores de potencia.

d) Telemetria, seguimiento y comando (TT&C)

El subsistema de telemetria, seguimiento y comando (TT&C, Telemetry, Tracking and Command Systems
por sus siglas en inglés) monitorea y controla el satélite desde la etapa de despegue hasta el final de su
vida operativa en el espacio.

La parte de seguimiento del subsistema determina la posicién de la nave espacial y sigue su recorrido
utilizando informacion de angulo, rango y velocidad. La parte de telemetria recopila informacion sobre
el estado de varios subsistemas del satélite, codifica esta informacion y luego la transmite. El elemento
de comando recibe y ejecuta comandos de control remoto para efectuar cambios en las funciones,
configuracion, posicion y velocidad de la plataforma. [5]

e) Control de posicidn y estabilizaciéon (AOCS)

El subsistema de control de posicion y estabilizacion (AOCS, Attitude and Orbit Control Systems por sus
siglas en inglés) realiza dos funciones principalmente. Monitorea y controla la ruta orbital, que es
necesaria para garantizar que el satélite se encuentre en la ubicacidn correcta en el espacio para
proporcionar los servicios previstos y se encarga de garantizar que las antenas permanezcan apuntadas
a un punto fijo en la superficie de la Tierra. [5]

Hay diversos métodos empleados para lograr la correcta estabilizacidon y orientacion del satélite, se
pueden generalizar en métodos de control de posicién activos y pasivos. El control de posicion pasivo
consta de elementos que no necesitan ser energizados para que funcionen, ejemplos de este tipo de
estabilizacidn es la estabilizacion por gradiente de gravedad que consiste en colocar al satélite un brazo
con una masa en su extremo creando una diferencia de masas entre éste y el satélite, esto provoca que
el satélite se mantenga apuntando hacia la Tierra. Otro ejemplo es el uso de imanes permanentes en el
cuerpo del satélite que al interactuar con el campo magnético de la Tierra adquiere una posicién relativa
y se alinea con este. Por otra parte, el control de posicidn activa contiene elementos que requieren ser
energizados, entre estos elementos podemos mencionar a los volantes de inercia, magnetorques y
pequefios propulsores. [6]

f) Comunicaciones (Link)

Este subsistema se encarga de realizar la transmisién y recepcién de datos entre el satélite y la estacion
terrena. Principalmente utiliza transmisores y receptores o transpondedores (transmisor y receptor en
un mismo componente).

Existen ciertas bandas del espectro electromagnético destinadas especialmente a las comunicaciones
satelitales. La Tabla 1.2 contiene las frecuencias asignadas y el nombre de cada una de estas bandas:
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Tabla 1.2. Bandas tipicas de comunicaciones satelitales [5]

Banda Frecuencia [GHz]
UHF 0.3-1.12

L 1.12-2.6

S 2.6-3.95

C 3.95-8.2

X 82-12.4

Ku 12.4-18

K 18.0-26.5

Ka 26.5-40

g) Carga util

El subsistema de carga Util es la parte del satélite que lleva la instrumentacién deseada y requerida para
realizar la funcion prevista para la mision vy, por lo tanto, es el subsistema mas importante de cualquier
satélite.

La naturaleza de la carga util depende de la mision espacial. Por ejemplo, la carga util en el caso de un
satélite de comunicacion es el transpondedor, que actia como receptor, amplificador y transmisor. Para
un satélite de prondstico del tiempo, suele ser un radiémetro y sensores. Las cdmaras de alta resolucion,
los escaneres multiespectrales y los mapeadores tematicos son las principales cargas utiles a bordo de
satélites de observacion y percepcién remota. Por otra parte, para los satélites cientificos se tienen una
variedad de cargas utiles dependiendo del fendmeno a estudiar, podria ser, por ejemplo, electrégrafos,
detectores de plasma, magnetémetros, espectrémetros, etc. [5]

1.2 Orbitas satelitales
Una dérbita es una ruta regular y periddica que un objeto en el espacio toma alrededor de otro. [7]

El movimiento de los satélites naturales y artificiales alrededor de la Tierra esta gobernado por dos
fuerzas. Una de ellas es la fuerza centripeta dirigida hacia el centro de la Tierra debido a la fuerza de
atraccion gravitacional de la Tierra y la otra es la fuerza centrifuga. Dichos fendmenos son estudiados
bajo las leyes de Newton y de Kepler lo cual proporciona informacién de gran utilidad para predecir y
calcular el comportamiento y posicion del satélite. [2]

1.2.2 Clasificacién de las orbitas Satelitales

La orbita es un recurso importante para el satélite ya que de ésta se desprenden caracteristicas
importantes de la mision como las areas de cobertura, la frecuencia a usarse para la comunicacion, el
tiempo de contacto que se tendrd con la estacién terrena y los componentes que se utilizaran para enviar
la informacién, ademas, de que esta relacionada con la duracion que tendra la misién. Hay diferentes
formas de clasificar las drbitas de los satélites [5], a continuacidn, se mencionan las principales.
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a) Por su forma

En este tipo se describe la trayectoria del satélite. ComiUnmente son elipticas, aunque cuando la
excentricidad es igual a cero se le denomina érbita circular como se muestra en la figura 1.2.

Figura 1.2. Representacion de una 6rbita eliptica (izquierda) y una 6rbita circular (derecha) [2]

b) Por su inclinacién

En este caso se describe el angulo de inclinacion de la érbita del satélite con respecto al plano
perpendicular del eje de rotacion de la Tierra, es decir, con respecto al plano que pasa a través del
Ecuador. Puede ser de tres diferentes tipos:

*Polar: El dngulo de inclinacién es igual a 90°, el plano de la drbita es perpendicular al plano ecuatorial
por lo tanto pasa por los polos como se observa en la figura 1.3.

Figura 1.3. Orbita polar [2]

*Ecuatorial: El angulo de inclinacidn es cero, es decir, el plano orbital del satélite coincide con el plano
ecuatorial de la Tierra (ver figura 1.4). Un satélite en la érbita ecuatorial tiene una latitud de 0°.

Figura 1.4. Orbita ecuatorial [2]
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*Inclinada: cuando el angulo de inclinacidn esta entre 0° y 180°. Las drbitas inclinadas, suelen referirse
con el sentido de giro del satélite por lo que puede ser de la siguiente forma:

-Prograda: Parainclinaciones entre 0 ° y 90 °, el satélite viaja en la misma direccion que la direccion
de rotacion de la Tierra como se muestra en la figura 1.5.

Figura 1.5. Orbita inclinada prograda [2]

-Retrograda: Para inclinaciones entre 90° y 180°, el satélite orbita en una direccién opuesta a la
direccién de rotacion de la Tierra como se muestra en la figura 1.6.

Figura 1.6. Orbita inclinada retrograda [2]

c) Por su altura

Para describir este tipo de érbita, se mide la distancia de la Tierra al satélite tomando como referencia
el nivel del mar. En la figura 1.7 se muestran las tres alturas mas utilizadas:

*Orbita terrestre baja (LEO, Low Earth Orbit por sus siglas en inglés): tiene un rango de altitud entre 300
y 1,500 km. El periodo del satélite es de aproximadamente 1.5 a 4 horas. [2]

*Orbita terrestre media (MEO, Medium Earth Orbit por sus siglas en inglés): se refiere al espacio
comprendido entre la regidn superior a las orbitas bajas y la region inferior a la drbita geoestacionaria.
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Dentro de esta franja comunmente se utiliza el rango de altitud entre 10,000 y 20,000 km en el que el
periodo del satélite es de aproximadamente entre 6y 12 horas. [2]

*Orbita terrestre geoestacionaria (GEO, Geostationary Earth Orbit por sus siglas en inglés): tiene una
altitud de 35,786 km. El periodo del satélite es de 23 horas, 56 minutos, 4 segundos lo que le da la
particularidad de que visto desde la Tierra pareciera estar siempre fijo en un determinado punto, siendo
la causa de esto que el satélite se mueve a la misma velocidad con la que rota el planeta. 8]

Figura 1.7. Tipo de 6rbitas por altura [2]

1.3 Sistemas satelitales al servicio de México

Como se menciond, la comunicacion satelital juega un papel fundamental en el desarrollo social y
tecnoldgico de un pais. Hoy en dia, en México se puede ver reflejado en los sistemas de comunicacion,
de respuesta ante desastres naturales, de educacién a distancia y en actividades de las Entidades de
Seguridad Nacional dado que permite comunicaciones ubicuas en todo el territorio nacional y en
particular en aquellas zonas donde la infraestructura actual de los proveedores existentes no tiene
cobertura. [9]

La historia satelital de México comenzé el 10 de octubre de 1968 cuando se terminé de construir la
estacion terrena de Tulancingo en el estado de Hidalgo la cual contaba con una antena de manufactura
japonesa del tipo parabdlica con un didmetro de 32 metros y un peso de 330 toneladas. [10] Se comenzd
a utilizar para enlaces con satélites de comunicaciones siendo orientada primero al satélite INTELSAT Il
a través del cual se realizé la transmisidon en vivo y a color de las olimpiadas que se celebraban en México
en aquel afo.

Este evento aumento el interés del Gobierno Mexicano de contar con un satélite de comunicaciones
propio por lo que en 1979 se iniciaron los tramites ante la UIT (Unidn Internacional de
Telecomunicaciones) para la obtencién de una posicion orbital geoestacionaria.

En 1982 se logrd un acuerdo trilateral entre México, Canada y Estados Unidos sobre las posiciones
orbitales 113°W y 116.8°W. A finales de 1984, estas posiciones orbitales fueron notificadas e inscritas en
el Registro Internacional de Frecuencias de la UIT, con lo cual México obtuvo el reconocimiento y
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proteccién internacional que lo facultaba para ocuparlas y explotarlas. Ante esto, se comenzé con la
gestion del primer sistema satelital del pais conocido ahora como sistema Morelos.

1.3.1 Sistema Morelos

El sistema satelital Morelos pretendia conectar todo el territorio nacional con un sistema de
comunicaciones que contara con los mas recientes adelantos tecnoldgicos ademas se tenia planeado
utilizarlo para fines educativos. [11]

Este sistema estuvo constituido por los satélites geoestacionarios de comunicaciones Morelos 1,
Morelos 2 y el centro de control satelital ubicado en Iztapalapa en el entonces Distrito Federal. Brindaron
servicios de comunicaciones de televisién, telefonia y datos hacia y desde cualquier punto de la Republica
Mexicana. [12]

El satélite Morelos 1 termind su vida Util en 1993 y en 1994 cedio su posicion orbital al satélite Solidaridad
2 y fue desorbitado el 5 de marzo de 1994 mientras que el satélite Morelos 2 fue desorbitado el 14 de
junio de 2004. [13]

A continuacion, se presenta en la tabla 1.3 el resumen de las especificaciones técnicas de los satélites
Morelos 1y Morelos 2:

Tabla 1.3. Especificaciones técnicas de los satélites Morelos | y 11 [13]

Satélite Morelos 1 | Satélite Morelos 2
Nombre (Satmex 1 a partir | (Satmex 2 a partir
de la privatizacion) | de la privatizacién)
Huges Space and | Huges Space and
Fabricante | Communications Communications
Company Company
Modelo Huges HS-376 Huges HS-376
o 6.58m de largo 6.62m de largo por
Tamafio por 2.2m de .
iy 2.2m de didmetro
didmetro
Masa 512 Kg 645 Kg
Orbita Geoestacionaria Geoestacionaria
Posu.:lon 113° Qeste 116.8° Oeste
orbital
Vehiculode | Transbordador Transbordador
lanzamiento | espacial Discovery | espacial Atlantis
Fecha de 17 de junio de 27 de noviembre
lanzamiento 1985 de 1985
Lugar de CabQ Cafiaveral, Cabg Cafiaveral,
lanzamiento Florida. Estados Florida. Estados
Unidos Unidos
Vida util . . Figura 1.8. Satélite del sistema
estimada 8 afios 19 afios Morelos
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1.3.2 Sistema Solidaridad

A fin de sustituir al Sistema Morelos al término de su vida util, el gobierno mexicano adquirio dos satélites
mas que constituyeron el Sistema Satelital conocido como Solidaridad. [13]

El sistema lo integraron los satélites Solidaridad y Solidaridad 2. Las dimensiones y potencia de estos
satélites permitieron que México incluyera una carga Util para servicios méviles por satélite en Banda L,
adicional a las bandas C y Ku de servicios fijos. Con el sistema Solidaridad se logré incrementar la
capacidad de las sefiales, debido a que la capacidad de este sistema era el doble que su antecesory su
potencia era 8 veces mayor, en consecuencia, el costo de la infraestructura terrestre se redujo, al mismo
tiempo que diversifico la prestacion de servicios lo cual atrajo una gran inversién hacia el pais. [12]

El satélite Solidaridad 1 dejo de operar por fallas eléctricas en el afio 2000 mientras que el satélite
Solidaridad 2 termino su vida util el 29 de noviembre del 2013.

A continuacion, se presenta en la tabla 1.4 el resumen de las especificaciones técnicas de los satélites
del sistema satelital Solidaridad:

Tabla 1.4. Especificaciones técnicas de los satélites Solidaridad 1y 2 [13]

Satélite Satélite
Solidaridad 1 Solidaridad 2
Nombre (Satmex 3 a (Satmex 4 a
partir de la partir de la
privatizacion) privatizacion)
Fabricante | Hughes Aircraft | Hughes Aircraft
Modelo HS-601 HS-601
Tamaio 3mx7m 3mx7m
Masa 2,776 Kg 1,670 Kg
Orbita Geoestacionaria | Geoestacionaria
113° Oeste (se
Posi(.:i(')n 109.2° Oeste migro a partir
orbital de marzo de
2006)
Vehiculo de Ariene-44L Ariene-44L
lanzamiento H10+ H10+
Fecha de .19 de 7 de octubre de Figura 1.9. Satélite del sistema Solidaridad
lanzamiento noviembre de 1994
1993
Lugar de |Kourou, Guyana | Kourou, Guyana
lanzamiento Francesa Francesa
V@a atil 14 afios 14 afios
estimada

Es importante mencionar que en junio de 1997 la Seccién de Servicios Fijos Satelitales de Telecomm se
registra bajo la legislacion mexicana y se constituye la empresa Satélites Mexicanos, S.A. de C.V.
(SATMEX). Posteriormente, en octubre de ese mismo afo, tras una licitacion publica, la alianza Principia
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y Loral Space & Communications adquiere 75% de SATMEX, el gobierno retiene una participacién del
25% ademas del uso de la Banda L. De esta manera los satélites existentes pasaron a conocerse como
Satmex 1 (Morelos 1 en estado inactivo), Satmex 2 (Morelos 2), Satmex 3 (Solidaridad 1) y Satmex 4
(Solidaridad 2). [14]

1.3.3 Sistema Satmex 5y 6

Este sistema constituyo la tercera generacién de satélites de comunicaciones de México que permitia
obtener servicio permanente u ocasional de acceso con una fiabilidad mayor de 99.8%, entre sus
principales funciones se encontraban las siguientes: [12]

-Telefonia rural y de larga distancia.
—Television y radio.

-Educacion a distancia

-Telemedicina, primer programa de salud publica del mundo, producido por el ISSSTE.

A continuacion, se presenta en la tabla 1.5 el resumen de las especificaciones técnicas de los satélites

Satmex 5y 6:
Tabla 1.5. Especificaciones técnicas de los satélites Satmex 5y 6 [13]
Satmex 5 Satmex 6
(EUTELSAT 115 | (EUTELSAT 113
Nombre West A, por la West A, por la
adquisicién por | adquisicién por
Eutelsat) Eutelsat)
Huges Space and
Communications
Fabricante Comp.any (Ahora | Space Systems
Boeing Space Loral
and Intelligence
Systems)
Modelo HS-601 HP LS-1300X HP
Tamafo 26m x 9.4m
Masa 1,950 Kg 5700 Kg
Orbita Geoestacionaria | Geoestacionaria
Posicién orbital 116.8° Oeste 113° Oeste o)
Vehiculo de Ariane 4 421 Ariane-5ECA
lanzamiento H10-3
Fecha de 5 de diciembre | 27 de mayo de
lanzamiento de 1998 2006 sl
Lugar de Kourou, Guyana | Kourou, Guyana ‘J
Ianz.amler]to Francesa FrancNesa Figura 1.11. Satmex 6
Vida util 15 afios
estimada 15 afios
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1.3.4 Sistema QuetzSat

En el 2005, el gobierno mexicano otorgd una concesion ganada mediante una licitacion para el uso de la
posicion orbital 772 Oeste, asi como de los derechos de frecuencia de DTH (Direct-To-Home por sus siglas
en inglés), a la empresa QuetzSat, S.R.L., conformada por el Consorcio MedCom, SES AMERICOM y SES
GLOBAL Company. [13] Actualmente el satélite que ocupa esa posicidn orbital se denomina QuetzSat 1,
y es usado por la compafiia Dish México para proporcionar servicios de televisién por satélite. [15]

A continuacion, se presenta en la tabla 1.6 el resumen de las especificaciones técnicas de este satélite:

Tabla 1.6. Caracteristicas técnicas de satélite QuetzSat 1 [16]

Nombre QuetzSat 1
Fabricante Space Systems / Loral
Modelo SSL-1300
Tamaiio -
Masa 5514 kg
Orbita Geoestacionaria
Posicién orbital 77° Oeste
Vehiculo de
lanzamiento Proton-M/Briz-M
Fecha de 29 de septiembre de
lanzamiento 2011
Lugar de Cosmodromo de
lanzamiento Baikonur, Kazajistan
. . N Figura 1.12. Satélite QuetzSat 1 [crédito de la
Vida util estimada 15 afios imagen Space Systems/Loral]

1.3.5 Satmex 7

El Satmex 7 fue un satélite que originalmente sustituiria al Solidaridad 2 (Satmex 4). Seria un satélite de
ultima generacidn con alta capacidad en transmision que cubriria el servicio de HDTV. Estaba disefiado
para ocupar la posicion orbital de 109.22, sin embargo, el gobierno mexicano, tras declarar desiertas un
par de licitaciones, perdid la posicién 109.22 QOeste por falta de ocupacién de la érbita por lo que el
proyecto fue cancelado y se optd por alargar la vida del Solidaridad 2. [17]

1.3.6 Satmex 8

El Satmex 8 es un satélite modelo SSL-1300E que fue anunciado en mayo de 2010 originalmente para
reemplazar el Satmex 5, aunque se reprogramd para sustituir finalmente al Solidaridad 2 (Satmex 4).
Tiene una capacidad para dar cobertura en todo el continente americano brindando de manera
optimizada los mismos servicios que el Satmex 5.

A continuacion, en la tabla 1.7 se muestra un resumen de las especificaciones técnicas del Satmex 8.
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Tabla 1.7. Especificaciones técnicas de satélite Satmex 8 [13]

Satmex 8 (EUTELSAT 117
Nombre West A, por la
adquisicién por Eutelsat)
Fabricante Space Systems Loral
Modelo LS-1300
Tamafio -
Masa 5500 Kg
Orbita Geoestacionaria
Posicion orbital 116.8° Oeste
Vehiculo de
lanzamiento Protdn Breeze-M
Fecha de
lanzamiento 26 de marzo de 2013
Lugar'de . Cosmodromo de Figura 1.13. Satmex 8
lanzamiento Baikonur en Kazakhastan
Vida util estimada 15 afios

1.3.7 Sistema Mexsat

En el 2010, el gobierno mexicano, decidié comprar tres nuevos satélites, estos fueron los satélites Mexsat
1, 2 y 3, llamados Centenario, Morelos 3 y Bicentenario, respectivamente. El satélite Centenario vy
Morelos 3 son satélites gemelos utilizados para comunicaciones moviles, cada uno como respaldo del
otro. Por otra parte, el satélite Bicentenario es para comunicaciones fijas. [17]

El objetivo general de este nuevo sistema era continuar con los servicios que ya se prestaban ademas de
garantizar que todos los mexicanos pudieran ejercer el derecho constitucional de tener acceso a las
tecnologias de la informaciéon ademas de ser usado para seguridad nacional. [18]

a) Bicentenario (Mexsat 3)

El satélite Bicentenario fue el primero de los satélites del sistema MEXSAT en ponerse en érbita. Es un
satélite  para  servicios de comunicacion fijos  brindaria  servicios fijos de banda
ancha para internet, telefonia satelital digital de alta calidad, videoconferencias, atencion médica a
distancia (telemedicina) y educacion por television ademas de que ofrecera servicios para la atencién de
emergencias, antes, durante y después de estas. [19]

Estaba destinado como controlador de los otros dos satélites de la red y para cubrir las comunicaciones
del Estado Mexicano que solamente proveia el Solidaridad 2 durante su fase final de vida Util. El resumen
de las caracteristicas técnicas se puede encontrar en la tabla 1.8.
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Tabla 1.8. Especificaciones técnicas de satélite Bicentenario [17]

Nombre Bicentenario
Fabricante Orbital Scignces
Corporation
Modelo GEOStar-2
Tamafio -
Masa 2900 kg
Orbita Geoestacionaria
Posicion orbital 114.9° Oeste
Vehiculo de
lanzamiento Ariane 5
Fecha de
lanzamiento 19 de diciembre de 2012
Lugar de Kourou, Guyana
lanzamiento Francesa
Vida util estimada 15 afos

Figura 1.14. Satélite Bicentenario [20]

b) Centenario (Mexsat 1)

El Mexsat 1 o Centenario se habia planeado para ser el principal satélite para el servicio movil de la red
MEXSAT, no obstante, ocurrié un accidente con el vehiculo lanzador a los 490 segundos después de
haber despegado. Debido a que el satélite Centenario estaba asegurado ante cualquier eventualidad, el
gobierno mexicano pudo recuperar la inversidon para construir y poner eventualmente en orbita un

reemplazo. [17]

El resumen de las caracteristicas técnicas se puede encontrar en la tabla 1.9.

Tabla 1.9. Especificaciones técnicas de satélite Centenario [17]

S

Nombre Centenario
Fabricante Boeing Satellite Systems
Modelo Boeing 702 HP
Tamafo -
Masa 2900 kg
Orbita Geoestacionaria
Posicion orbital 113° Oeste
Vehiculo de
lanzamiento Proton-M
Fecha de
lanzamiento 15 de mayo de 2015
Lugar de Cosmodromo de
lanzamiento Baikonur, Kazajistan
Vida (til estimada 15 afios

Figura 1.15. Satélite Centenario [crédito de la ‘
imagen MEXSAT]
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c) Morelos 3 (Mexsat 2)

El satélite Morelos 3 fue planeado originalmente como el satélite secundario para el servicio movil de la
red MEXSAT, pero cuando su satélite gemelo Centenario se destruyé durante su lanzamiento, el Morelos
3 se convirtié en su sustituto. [17]

El resumen de las caracteristicas técnicas se puede encontrar en la tabla 1.10.

Tabla 1.10. Especificaciones técnicas de satélite Morelos 3 [17]

Nombre Morelos 3
Fabricante Boeing Satellite Systems
Modelo Boeing 702 HO
Tamaiio -
Masa 5300 kg
Orbita Geoestacionaria
Posicién orbital 113° Oeste
Vehiculo de
lanzamiento Atlas-V 421
Fecha de
lanzamiento 2 de octubre de 2015
Lugar de
lanzamiento Cabo Cafiaveral, Florida
Vida dtil estimada 15 afios Figura 1.16. Satélite Morelos 3 [20]

1.3.8 EUTELSAT 115 West B (Satmex 7)

La empresa Principia Loral Space & Communications (duefio mayoritario de SATMEX) tenia el propdsito
de vender su participacion del 75%, de manera coincidente, se estaba abordando una reforma en
telecomunicaciones que daba pauta a la inversion extranjera en la totalidad del sector satelital del
Meéxico, lo que colocaba disponible también el 25% restante de SATMEX perteneciente al gobierno. En
2013, la empresa francesa Eutelsat, realizo una oferta por el 100% de las acciones de SATMEX. La
operacion que incluia los satélites Satmex 5, 6, y 8 se formalizo el 2 de enero de 2014.

Satélites Mexicanos, S.A. de C.V. operaria en adelante bajo el nombre comercial de Eutelsat Américas
realizando un cambio de nomenclatura de sus satélites, sustituyendo el nombre Satmex por Eutelsat.
(14]

El primer satélite lanzado fue el EUTELSAT 115 West B que inicialmente fue ordenado por la empresa
SATMEX en el 2012 bajo el nombre de Satmex 7 con el fin de sustituir el anterior proyecto cancelado de
su satélite homonimo. [17]
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Su carga util ofrece cobertura desde América del norte hasta parte de Sudamérica, para servicios de
datos que incluyen acceso a banda ancha, conectividad gubernamental y redes corporativas, asi como
servicios de video como uso ocasional, DTH y TDT.

El resumen de las caracteristicas técnicas se puede encontrar en la tabla 1.11.

Tabla 1.11. Especificaciones técnicas de satélite EUTELSAT 115 West B [21]

Nombre EUTELSAT 115 West B
Fabricante Boeing Defence and
Space
Modelo -
Tamaiio -
Masa Kg
Orbita Geoestacionaria
Posicion orbital 114.9 Oeste
Vehiculo de
lanzamiento Falcon 9
Fecha de
lanzamiento 1 de marzo de 2015
Lugar de
lanzamiento Cabo Cafiaveral, Florida
Vida util estimada 15 afios
Figura?l?. EUTELSAT 115 West B [crédito de
la imagen EUTELSAT]

1.3.9 EUTELSAT 117 West B (Mexsat 9)

El 14 de junio de 2016, fue lanzado el satélite EUTELSAT 117 West B que en su momento fue ordenado
también por SATMEX bajo el nombre de Satmex 9. Fue construido por Boeing Defense and Space, para
ocupar la posicion orbital 116.82 Oeste. Cuenta con 48 transpondedores de 36 MHz, en banda Ku
extendida y fue el segundo satélite eléctrico de nueva generacion de la flota Eutelsat Américas. [17]

1.3.10 Estatus actual

Actualmente el satélite Morelos 3 continla prestando servicios a todas las dependencias de seguridad
del pais como parte de sus estrategias en los operativos que ejecutan. Por otra parte, Telecomm
proporciona servicios de comunicaciones fija a través del Satélite Bicentenario, a las zonas rurales mas
extremas lo cual permite cumplir con los programas sociales vigentes como la prestacion de servicios de
internet en lugares de dificil acceso o que no cuentan con la infraestructura necesaria lo cual ayuda en
la reduccién de la brecha digital que existe en México. [22]
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1.4 Satélites en desarrollo y desarrollados en México

Con base en lo expuesto en los aparatados anteriores, se puede observar que México ha tenido un
genuino interés por implementar y hacer uso de la tecnologia satelital para el desarrollo social y
econdmico del pais lo cual se respalda con las inversiones y gestiones realizadas para obtener las bandas
de frecuencia asignadas y con la constante renovacién de sus sistemas satelitales.

Los sistemas satelitales comprados e inversiones realizadas han sido para adquirir la tecnologia de
empresas privadas y extranjeras posicionando al pais como un consumidor de esta tecnologia. Esto se
debe principalmente a los costos tan elevados que implican el desarrollo, armado y puesta en drbita de
un satélite ademds de la infraestructura con la que se debe contar para hacer las pruebas de
funcionalidad y de seguimiento en la estacion terrena. A pesar de esto, existen proyectos de instituciones
educativas y de centros de investigacion que, buscando el aumento de recursos humanos especializados
y la generacion de nuevas tecnologias en este campo han desarrollado diversos proyectos satélites. A
continuacion, se revisara de manera breve los mas importantes.

1.4.1 Sistemma UNAMSAT

El 29 de enero de 1990, se cred en de la Universidad Nacional Auténoma de México el Programa
Universitario de Investigacion y Desarrollo Espacial (PUIDE). Inicialmente contaba con los siguientes
cuatro subprogramas: [23]

Investigacion basica y aplicada
Ingenieria aeroespacial
Docencia y difusion

Hw N e

Politica espacial, relaciones internaciones y derecho ultraterrestre

Los objetivos del programa eran contribuir a desarrollar proyectos tecnolégicos que permitieran la
formacién de recursos humanos de alto nivel, impulsar e identificar nuevos proyectos, difundir la cultura
e informacion espacial en beneficio de la sociedad mexicana, asi como promover y aprovechar la
cooperacioén internacional en este campo. [24]

a) UNAMSAT -1

Uno de estos subprogramas desembocd en la construccién de un microsatélite que fue nombrado
UNAMSAT - 1 (ver figura 1.18). Para su realizacién se firmé un convenio con la Asociacion mundial de
satélites de radioaficionados (AMSAT por sus siglas en inglés) que ofrecid el kit de ingenieria avanzada
Amsat-Na. Se utilizo de base el modelo proporcionado lo cual economizo el tiempo de desarrollo para la
estructura y subsistemas ademads de que contaba con la facilidad de que podia ser modificado para
adaptarlo a las necesidades y requerimientos de la Universidad, por lo que se determiné que, ademas
de que el satélite fuera para radioaficionados, contribuyera con un experimento cientifico, siendo este
un estudio estadistico de las trayectorias de impacto de los meteoritos en la atmdsfera terrestre.
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El lanzamiento que se consiguié mediante un convenio de cooperacién académica entre el PUIDE, el
Instituto Sternberg de la Universidad estatal de Moscu y la empresa espacial Progress, se efectud el 28
de marzo de 1995 desde el cosmddromo de Plasetsk en Rusia, no obstante, una falla en la cuarta etapa
del cohete ruso provocd que explotard y el lanzamiento fuera fallido perdiendo consigo al satélite

universitario. [25]

Figura 1.18. UNAMSAT-1 [26]

b) UNAMSAT - B

El UNAMSAT — B, fue un microsatélite que se construyé en paralelo con el UNAMSAT — 1 como un satélite
gemelo de este (ver figura 1.19) el objetivo era dejarlo en tierra como modelo operativo, no obstante,
ante la falla del UNAMSAT — 1 se decidio realizar las adecuaciones necesarias para ponerlo en drbita en

sustitucion de este.

Figura 1.19. UNAMSAT-B [27]

El lanzamiento se realizé el 5 de septiembre de 1996, desde el cosmddromo de Plesetsk, cinco horas
después el UNAMSAT-B se separd exitosamente del satélite militar ruso para alcanzar una érbita de mil
kilbmetros de altura a 83° de inclinacién con respecto del ecuador e inicié transmisiones a la estacién
portatil instalada en Plesetsk a las 11:00 P.M [17] convirtiéndolo asi en el primer satélite integrado y
operado por ingenieros mexicanos que se ha puesto en orbita y que se ha establecid comunicacion de
manera satisfactoria. Se mantuvo en operacién durante 46 dias, hasta que con base a los datos de
telemetria que se obtuvieron, las bajas temperaturas afectaron al sistema de baterias por lo que se dio

por perdido.
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1.4.2 SATEX 1

SATEX 1 o satélite experimental 1, fue un proyecto que buscaba disefiar y construir un satélite
experimental para permitir a México introducirse en el mundo de la tecnologia espacial con fines
cientificos. Tuvo su inicio oficial de construccion en septiembre de 1993, auspiciado por el hoy
desaparecido IMC (Instituto Mexicano de Comunicaciones).

El objetivo definido, adicional al permitir a las instituciones educativas participantes la capacitacién vy la
obtencion de experiencia en la manufactura de los subsistemas, fue la fotogrametria del territorio
nacional por rayo laser, para valorar y establecer rutas de comunicaciones.

El lanzamiento se establecid para el 7 de octubre de 1994, pero las dificultades econdmicas que se
enfrentaron en el pais, a lo que se sumé la desaparicion del IMC el 9 de agosto de 1996, detuvieron
finalmente el proyecto. [28]

1.4.3 SATEDU

A pesar de la cancelacién del proyecto, la investigacion y desarrollo del SATEX 1 establecio las bases del
desarrollo del proyecto SATEDU [6] que es un Satélite Educativo disefiado, ensamblado y probado en el
Instituto de Ingenieria de la UNAM vy financiado por el CONACYT. Su principal objetivo es ser empleado
en laboratorios de todo tipo de centro educativo como herramienta didactica en el desarrollo de
tecnologia espacial.

Como se puede observar en la figura 1.20, tiene el tamafio de un contenedor de CD’s y cuenta con todos
los subsistemas de un satélite real lo cual permite realizar un seguimiento virtual, en tiempo real de los
movimientos que experimenta el Satélite Educativo. [29]

Figura 1.20. Modelo integrado del SATEDU [29]

Las primeras tres versiones del satélite fueron terminadas en 2008, 2010 y 2015 respectivamente.
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1.4.4 CONDOR UNAM — MAI

El proyecto Céndor UNAM-MAI nace de la colaboracion que la UNAM tuvo anteriormente con la
Federacion Rusa durante el desarrollo del proyecto UNAMSAT en la década de los 90. En un principio
denominado UNAMSAT 3, el proyecto inicié después del lanzamiento y puesta en drbita del UNAMSAT-
B pero la desaparicién del PUIDE en 1997 frend este desarrollo el cual posteriormente fue retomado y
renombrado como Céndor UNAM-MAI. [6]

El proyecto se retomé en el 2007 comenzando como un programa de cooperacion técnica cientifica con
la Federacién Rusa, con propdsitos educativos y cientificos donde la participacion rusa fue coordinada
por el MAI. [30]

La principal mision del satélite es el monitoreo y estudio ionosférico para determinar los posibles
precursores sismicos ademas de realizar percepcion remota [31] para usos diversos como el estudio de
areas forestales y la distribucidon urbana entre otras aplicaciones. [32]

1.4.5 Quetzal

El satélite Quetzal es un proyecto de Investigadores del CAT (Centro de Alta Tecnologia) de la Facultad
de Ingenieria de la UNAM, campus Juriquilla, Querétaro en colaboracién con los centros de Tecnologia
Avanzada, de Investigacion Cientifica y de Educacion Superior de Ensenada, de Ingenieria y Desarrollo
Industrial, de Metrologia, y de Investigacion y de Estudios Avanzados ademads de los laboratorios de
Propulsion Espacial y de Sistemas espaciales del MIT, para el monitoreo de contaminacién atmosférica
en ciudades de América Latina. [33]

La misién es monitorear las concentraciones de contaminantes del aire en ciudades de América Latina
desde la orbita LEO. Actualmente, esta tarea es realizada por sistemas terrestres y misiones de la NASA
y la ESA (European Space Agency por sus siglas en inglés), que no proporcionan cobertura con la
frecuencia y el tiempo necesarios para realizar analisis completos para ciertas regiones y ciudades en
América Latina. Ademas, el procesamiento de la informacién suele ser complejo y el costo de desarrollo
es prohibitivo para las naciones que no tienen espacio en una misién como ENVISAT [34] (satélite cuya
mision fue recopilar datos para poder medir el calentamiento global, el grado de la contaminacién
atmosférica y los riesgos de desastres naturales para poder mitigar sus efectos [35]) para la cual la
Agencia Espacial Europea invirtio cerca de 1,200 millones de euros.

Por el contrario, se estima que el costo del desarrollo del satélite Quetzal ascenderia, aproximadamente
a entre 10y 12 millones de délares con una vida util entre dos y cinco afios.

1.4.6 SENSAT

El proyecto SENSAT (Self Explore NanoSATellite por sus siglas en inglés) es un proyecto desarrollado a
partir del 2010 por el Centro de Investigacion Cientifica y de Educacion Superior de Ensenada (CICESE)
en colaboracion con otras instituciones empresas privadas con interés por la generacién de desarrollo
tecnoldgico en el estado del arte para la formacién de recursos humanos en el sector aeroespacial. [36]
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Dentro del proyecto, el desarrollo de prototipos experimentales de cargas Utiles juega un doble papel,
por un lado, se alinean con el objetivo central del desarrollo de elementos tecnolégicos en el estado del
arte para el desarrollo de habilidades practicas de alto nivel y al mismo tiempo, brindan la oportunidad
para el desarrollo de tecnologia que puede contribuir a la solucion de problemas especificos en el ambito
nacional. [36]

Uno de los principales prototipos experimentales es el de lanzar un nanosatélite con una camara de
percepcién  remota de resolucion media cuyo objetivo es localizar  recursos
naturales, vigilar las condiciones de salud de los cultivos, el grado de deforestacion, el avance de la
contaminacion en los mares, entre otras aplicaciones [6].

1.4.7 Painani—|

El Painani-l es un cubeSat de 3 unidades (ver figura 1.21) que fue disefiado, ensamblado y construido en
el Centro de Investigacion Cientifica y de Educacién Superior de Ensenada (CICESE). El propdsito es servir
como plataforma de aprendizaje y de investigacion para la Universidad del Ejército y Fuerza Aérea
Mexicana. Fue puesto en orbita el 28 de junio de 2019 desde Nueva Zelanda en un cohete de la empresa
Rocket Lab.

Cuenta con un modulo de captura de imagenes conformado por cuatro sensores diferentes de baja
resolucion [37] que funcionan en el espectro visible. Se desarrolld con el propdsito de poner a prueba
las capacidades que tiene cada uno de estos sensores para partir de la informacién recopilada poder
hacer recomendaciones para construir, en caso de requerirse, un satélite mas especializado en
cuestiones de percepcion remota. [38]

Figura 1.21. Painani-l ensamblado en el CICESE [38]

1.4.8 Ulises 1

Es un proyecto satelital desarrollado por el Colectivo Espacial Mexicano (CEM) que tenia el propdsito de
realizar proyectos que mezclaran arte, ciencia y tecnologia. El primer proyecto del colectivo fue el Ulises
1 que consistia en construir y lanzar un nanosatélite al espacio con la peculiaridad de que su mision seria
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puramente artistica, es decir, no se buscaba probar tecnologia o estudiar alglin tipo de fendmeno, sino
que el objetivo era transmitir poemas, frases y canciones de artistas mexicanos. [17]

El funcionamiento del nanosatélite Ulises 1 ya ha sido probado completamente, se han realizado pruebas
de transmisién-recepcion en grandes distancias e incluso en el 2015 se realizd un vuelo suborbital en
globo (ver figura 1.22) que alcanzé una altura de 30 kildmetros. [39]

Figura 1.22. Preparacion de Ulises 1 para el vuelo suborbital en globo aerostatico [40]

Técnicamente, el nanosatélite es un tubeSat [41] que fue adquirido ala empresa Interorbital y que
incluyo un kit de componentes y un programa de lanzamiento al espacio en uno de sus cohetes. Sin
embargo, aun cuando el nanosatélite se encuentra listo para lanzarse, las fechas para esta actividad han
ido cambiando debido a pormenores técnicos y a retrasos en el programa de trabajo del proveedor
provocando que actualmente a pesar de estar ensamblado y sea funcional no se ha podido encontrar un
patrocinador para la puesta en érbita. [42] [43]

1.4.9 Misién Colibri

En el 2018 se anuncié que la Universidad Panamericana (UP) en colaboraciéon con el SPL (Space
Propulsion Lab por sus siglas en inglés) del MIT desarrollarian la misién satelital Colibri (ver figura 1.23).

€
)

=
-
COLIBRI

Figura 1.23. Logo oficial de la misién Colibri [44]

Su mision consiste en desarrollar un cubeSat de 3U nombrado Pakal con un estimado de vida Util de un
afio que investigara las condiciones atmosféricas de la iondsfera. [44]
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Su principal objetivo es contribuir a la generacién de ideas para reducir la basura espacial mediante la
localizacion con coordenadas exactas del lugar en el espacio donde se encuentran estos desperdicios y
con esta informacién predecir de qué forma se moveran al pasar el tiempo. [45]

Se cuenta también con el respaldo del JPL (Jet Propulsion Lab por sus siglas en inglés) de la NASA y de la
AEM quienes apoyan en la obtencién de permisos de espectro radioeléctrico y recurso orbital. [46]

1.4.10 Aztechsat—1

El nanosatélite Aztechsat-1 es un cubeSat de 1U (ver figura 1.24) que fue desarrollado por la Universidad
Popular Autonoma del Estado de Puebla (UPAEP) y su equipo interdisciplinario de estudiantes y
académicos de diferentes areas respaldados por especialistas de diversas instituciones [47] [48] como |a
NASA, el INAOE, LA SCT, la AEM, el CONACYT, la Universidad Auténoma de Chihuahua, entre otras.

= - -
Figura 1.24. Aztechsat-1 [Créditos imagen: UPAEP]

La misién del AzTechSat — 1 es probar la intercomunicacion satelital con la constelacién de la empresa
privada proveedora de servicios satelitales GlobalStar, esto con la finalidad de mejorar la comunicacién
en misiones futuras de nanosatélites [49] para disminuir la dependencia de las estaciones terrenas para
la recepcion y envié de informacién.

En diciembre del 2019 mediante un cohete Falcon 9 de la empresa Space X fue llevado a la estacién
espacial internacional [50] desde donde fue desplegado el 19 de febrero del 2020 convirtiéndose asi en
el tercer satélite manufacturado y disefiado por mexicanos en orbitar la Tierra y el primero en ser
desplegado desde la ISS.

1.4.11 KuauhtliSAT

Inicialmente llamado Ulises 2.0, es un proyecto a cargd de la Unidad de Alta Tecnologia de la Facultad de
Ingenieria de la UNAM, campus Juriquilla, que nace de la linea de su antecesor el Ulises 1. El objetivo es
desarrollar un nanosatélite experimental para prueba de tecnologia al que se le instalardan cdmaras de
bajo costo y resolucidn cuyas fotografias buscarian establecer una propuesta de combinar el arte con la
cuestion satelital experimental. [51]

El proyecto actualmente estd en desarrollo respaldado por académicos de la UAT y con la participacion
de estudiantes de licenciatura y maestria [52].
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1.4.12 Nanosatélite universitario K'oto

El Proyecto de nanosatélite K'oto (ver figura 1.25), es una iniciativa académica que se encuentra en
desarrollo en la Universidad Nacional Autonoma de México (UNAM) a través de su Unidad de Alta
Tecnologia de la Facultad de Ingenieria (UAT-FI-UNAM), en el campus Juriquilla, en conjunto con la
Secretaria de Desarrollo Sustentable (SEDESU) del mismo estado.

El objetivo del proyecto K'oto es desarrollar, integrar y poner en érbita un nanosatélite tipo CubeSat
desde la Estacién Espacial Internacional (ISS). La mision de K'oto consiste en tomar fotografias de baja-
mediana resolucién del territorio mexicano y transmitirlas a tierra experimentando en la banda del
radioaficionado. En el desarrollo del satélite experimental se involucra a estudiantes principalmente de
nivel licenciatura de diversas instituciones fomentando un trabajo multidisciplinario e impulsando la
formacion de recursos humanos en el drea espacial.

Figura 1.25. Logo oficial para el proyecto K’oto [Créditos imagen: UAT-FI-UNAM]

1.5 Nanosatélites y érbita LEO

1.5.1 Nanosatélites

Como se menciond anteriormente, se considera nanosatélite a cualquier satélite cuyo peso esta entre 1
y 10 kg. Su utilizacion se comenzd a popularizar en los ultimos 15 afios debido a que a que reduce
drasticamente el tamafio habitual de los satélites convencionales y, por tanto, el costo de manufactura
y lanzamiento ya que suelen lanzarse en grupos o como carga secundaria en otras misiones, esto a
cambio de tolerar un mayor riesgo de fallo y un menor tiempo de vida Util, que es aceptable en
numerosas aplicaciones. [53] El uso de este tipo de satélites se ha incrementado al grado de generar un
nuevo paradigma en la industria satelital pues en la actualidad, se ya se mira al espacio también con
objetivos comerciales.

Hoy en dia los satélites ya no son una competicidn entre superpotencias o unas cuantas empresas
privadas, la democratizacién del espacio que se estd logrando con los pequefios satélites proporcionan
una oportunidad de negocio y de acceso al ambito aeroespacial basada en el abaratamiento de la
tecnologia pues el uso de compontes COTS es muy comun por lo que es una tecnologia accesible para
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centros de investigacién, universidades y todo tipo de empresas. [54] Esta tendencia se puede observar
en la figura 1.26, pues hasta enero de 2020, compafiias privadas y universidades son los principales
desarrolladores de nanosatélites independientemente de si fueron puestos o no en érbita.
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i
1200
1100
1000
900
800
700
600

Nanosatellites

500
400
300
200
100

Company University  Space Military Non-profit  Instfitute School Individual
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Figura 1.26. Total de nanosatélites desarrollados por organizacion [55]

Por otra parte, en la figura 1.27 se muestra el resumen de lanzamientos de nanosatélites que se han
realizado en los Ultimos afios, se puede observar que, durante el afio 2017, mas de 300 nanosatélites
fueron enviados al espacio, lo que representa un aumento del 200% con respecto al 2016. Mientras que
entre 2013 y 2017 casi la mitad de los nanosatélites lanzados cumplia misiones militares y civiles, y la
otra mitad tenia funciones comerciales. Se estima que para 2022 hasta el 75% de las operaciones de
nanosatélites en orbita tengan un objetivo de “space business” e investigacion. [54]

Full Market Potential
#-- Bl Forecast
Historical Launches

Number of Satellites

Source: SpaceWorks - 2019 Nano/Microsatellite Market Forecast, Sth Edition

Figura 1.27. Lanzamientos de nanosatélites en los Ultimos 7 afios [56]
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Si bien, para que un objeto se considere un nanosatélite basta con que su peso este entre los rangos
permitidos, existen principalmente dos tipos de arquitecturas: el estandar de cddigo abierto CubeSat y
el kit TubeSat con copyright desarrollada por Interorbital Systems (I0S por sus siglas en inglés).

Dichas arquitecturas nacieron de proyectos cuyo propdsito era proporcionar un estandar para el disefio
de pequefios satélites con costos y tiempos de desarrollo reducidos lo cual aumentaria la accesibilidad
al espacio. Con el paso del tiempo estos programas han sido adoptados por instituciones educativas y
cientificas de todo el mundo, y, Ultimamente, el sector privado, esto al grado de que las lanzaderas,
espacios en los cohetes y equipos para pruebas de funcionalidad se han estandarizado para estas dos
especificaciones.

Cabe mencionar que el aumento en su uso ha llegado al punto de que ahora existen empresas que
ofrecen como producto kits pre armados, servicios para poner en érbita este tipo de satélites e incluso
servicios de estacion terrena como Amazon con su AWS Ground Station. el cual consiste en un servicio
completamente que permite controlar comunicaciones satelitales, procesar datos y ajustar la operacion
sin tener que preocuparse por contar con una infraestructura de estacion terrestre propia. [57]

Este tipo de iniciativas pone al alcance de todo este tipo de tecnologias que anteriormente estaban
reservadas solo para ciertos grupos o paises con grandes economias y con infraestructuras disefiadas
especialmente para el sector espacial.

a) Especificacion CubeSat

Comenzdé en 1999 como un esfuerzo de colaboracion entre Jordi Puig-Suari, profesor de la Universidad
Politécnica del Estado de California (Cal Poly), y Bob Twiggs, profesor del Laboratorio de Desarrollo de
Sistemas Espaciales (SSDL) de la Universidad de Stanford. La intencién original del proyecto era
proporcionar acceso asequible al espacio para la comunidad cientifica de la universidad, lo cual fue un
éxito pues se convirtio en el principal estandar mas utilizado para el desarrollo de nanosatélites. [58]

Un cubeSat un cubo de 10 cm de arista con una masa de hasta 1.33 Kg (ver figura 1.28), a esta
configuracién se le conoce como 1U (una unidad), si bien es un espacio reducido, los avances en la
miniaturizacién de componentes ha propiciado que se puedan usar circuitos para misiones cada vez mas
complejas, demas, se existen configuraciones de varias unidades por ejemplo de 2U, 3U, 6U, etc. [59]
como se puede observar en la figura 1.29.
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Figura 1.28. Especificacidon de las dimensiones de un cubeSat [59]
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Figura 1.29. Diferentes configuraciones de cubeSat [53]

b) Arquitectura TubeSat

Es una arquitectura de forma tubular hexadecagonal compuesta por varias tarjetas impresas apiladas
como se observa en la figura 1.30. Fue desarrollado por la empresa privada Interobital Systems.

._;; _— "‘”‘ 4
Figura 1.30. TubeSat armado (derecha) y estructura interna (izquierda) [Créditos imagen: Interorbital
Systems]

La empresa fundada en 1996 ofrece kits de tubeSats ya probados que solo requieren ensamblarse para
estar listos para su puesta en orbita, lo que busca es hacer mas accesible la tecnologia espacial a
instituciones educativas y privadas ya que de manera adicional ofrecen servicios de lanzamiento en los
cohetes que estan desarrollando especificamente para esta actividad. [60]

En la tabla 1.12 se muestran los precios para compras académicas de los dos kits para TubeSats oferta
|OS hasta la fecha en que se consultd (enero del 2021):
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Tabla 1.12. Costos de los kits que ofrece 10S [60]

Modelo del kit Massa de la carga (til ‘ Precio por unidad (ddlares)

TubeSat 1.0 Kit

1U TubeSat 0.75Kg 8,000

2U TubeSat 1.5Kg 16,000

3U TubeSat 2.25Kg 24,000

3U TubeSat 3 Kg 32,000
TubeSat 2.0 Kit

TubeSat 2.0 (sin lanzamiento) 0.75Kg 6,200

TubeSat 2.0 (con lanzamiento) 0.75Kg 12,400

1.5.2 Viabilidad de la 6rbita LEO

Ademas de la arquitectura, peso y reducido costo, otra principal caracteristica de los nanosatélites es
que comunmente son posicionados para operar desde una érbita LEO la cual como se menciond
anteriormente, es una banda que abarca entre 300 y 1,500 km de altura sobre el nivel del mar. Se
encuentra dentro y debajo de la ionosfera, la parte delgada de la atmdsfera que también coincide con
gran parte del campo magnético de la Tierra.

Este campo magnético protege de la actividad mas corrosiva del sol, de las particulas de alta energia, y
ademas desvia las eyecciones de masa coronal del sol antes de que puedan llegar al suelo. Por encima
de la ionosfera, el entorno espacial puede ser hostil debido a la actividad solar pero debajo, los riesgos
de radiacion son mucho mas bajos y por lo tanto también lo son los dafios a los componentes
electrénicos vy eléctricos del satélite, es por esto que la Estacidn Espacial Internacional se mantiene en
esta orbita, no obstante, la duracion de las misiones en esta orbita suele ser corta, de alrededor de
algunos meses por lo que al final el nanosatélite terminara regresando a la Tierra desintegrandose en su
reentrada a la atmosfera lo que significa que no genera basura espacial. [61]

Otra ventaja de la orbita baja es que, al estar mas cerca de la superficie de la Tierra, se tienen retrasos
de propagacién de sefial mas pequefios lo cual hace que los satélites sean adecuados para aplicaciones
de comunicacion. Debido a las rutas de propagacién mas bajas, la potencia requerida para la transmisién
de la sefial también es menor, dando como resultado que los satélites puedan ser pequefios y de bajo
costo de construccién.

En contraparte, debido al periodo orbital mas corto, en promedio de 90 minutos, haciendo
aproximadamente 15 drbitas por dia, estos satélites tienen conexidon con una estacion terrestre en
particular durante un breve periodo de tiempo por lo que si se requiere una cobertura de 24 horas se
necesitan varios satélites trabajando en conjunto. [2]

Por otra parte, la temperatura de un satélite en érbita baja oscila entre -170°Cy 123 °C dependiendo de
su posicidn respecto al sol y del tiempo que este expuesto a este. Considerando una érbita comun de 90
minutos se considera que permanecera la mitad del tiempo a la luz solar y la otra mitad a la sombra de
la Tierra por lo que se tendran principalmente tres rangos: demasiado frio, regiones de transicion donde

51



la mayoria de los componentes pueden operar y posiblemente un estado de sobresaturacion cuando la
temperatura es alta. Debido a que el satélite estard girando, el movimiento provoca cierta disipacion de
calor que disminuye el rango de oscilacion de la temperatura, [61] lo cual es una de las razones por la
cual se suelen utilizar componentes tipo COTS que en promedio operan en un rango entre -40°Cy 100°C.
Aun bajo estas condiciones hay una alta probabilidad de en condiciones extremas de temperatura los
componentes no funcionen correctamente por lo cual se suele poner a bordo del satélite un sistema de
enfriamiento o calentamiento para mitigar este riesgo o en su defecto se utilizan componentes de grado
espacial con el coste que conlleva su adquisicién.

1.5.3 Estado del arte en nanosatélites de orbita baja

Las ventajas y versatilidad que tienen los satélites pequefios han propiciado que su popularidad haya
crecido de manera muy rapida. En los ultimos afios se ha empezado a marcar una tendencia de
reemplazar un satélite Unico grande en la érbita geoestacionaria con un gran nimero de satélites mas
pequefios ubicados conjuntamente e interconectados en odrbitas LEO ya que los satélites
geoestacionarios suelen tener inconvenientes con servicios de alta velocidad de datos debido a la
perdida de propagacién por la distancia en el espacio. En estas constelaciones en drbita baja, cada
satélite desempefia una funcion limitada, pero al estar interconectado con los demas satélites, en
conjunto, todo el grupo de satélites funciona como un solo satélite grande. Entre los servicios que
proporcionaran estos satélites se incluyen servicios de transmision a dispositivos portatiles, servicios de
banda ancha movil bidireccional para los sectores terrestre, aerondutico y maritimo y servicios de
Television por Protocolo de Internet (IPTV por sus siglas en inglés). [2]

Aungue en los uUltimos afios la investigacién y el desarrollo de constelaciones de satélites ha alcanzado
la excelencia en aspectos técnicos, econdmicamente, se sigue trabajando en encontrar la mejor manera
de explotar todos los beneficios de las constelaciones en érbita LEO al reducir los costos de los sistemas
y generar ingresos a partir de nuevos servicios y aplicaciones [5], no obstante, existen iniciativas, avances
y servicios por parte de algunas empresas que dejan entrever la tendencia que tendran estos servicios
en los siguientes afios. A continuacion, se mencionaran brevemente las mas importantes.

a) Globalstar

Es una compafiia estadounidense de comunicaciones satelitales que opera una constelacion satelital de
orbita terrestre baja (LEO) para teléfonos satelitales y de comunicaciones de datos de baja velocidad. El
proyecto Globalstar comenzd en 1991 como una empresa conjunta de Loral Corporation y Qualcomm.
Actualmente, la industria terrestre, maritima, minera, militar de transporte de mdas de 120 paises de
areas remotas mas alld del alcance del servicio telefonico celular y fijo hacen uso de los diversos
productos y servicios de esta empresa. [62]

b) ORBCOMM

Es un proveedor global lider de soluciones de comunicacion industrial de Internet de las cosas (loT por
sus siglas en inglés) y de maquina a maquina (M2M) que rastrean, monitorean y controlan de forma
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remota activos fijos y moviles en mercados que incluyen transporte, equipo pesado, maritimo, petrdleo
y gas, servicios publicos y de gobierno. La compafiia proporciona dispositivos de hardware, médems,
aplicaciones web y servicios de datos entregados a través de multiples redes satelitales y celulares.
Orbcomm posee y opera una red global de 31 satélites de comunicaciones de érbita terrestre baja (LEO),
16 estaciones terrenas distribuidas en todo el mundo, y cuenta con licencia para prestar servicios en mas
de 130 paises. [63]

¢) Iridium

La constelacion Iridium fue disefiada por Motorola para proveer Servicios Satelitales Moviles (SSM) con
cobertura global. [64] Consta de una constelacion global de 66 satélites que estdn a una altitud de
aproximadamente 780 kilémetros. Estan organizados en 6 planos orbitales, cada uno con 11 satélites,
respaldados por 9 satélites de reserva en drbita y 6 satélites adicionales en tierra.

A principios de 2019 completd una actualizacién de la constelacion, reemplazando todos sus satélites y
actualizando la infraestructura terrestre de soporte. Esto permitid el lanzamiento de una nueva
plataforma multiservicio que ofrece servicios especializados de banda ancha, ademds de conexiones de
voz y datos de alta calidad en toda la superficie del planeta incluso cuando los sistemas locales
tradicionales no estan disponibles. [65]

d) OneWeb

Es una empresa fundada en el 2012 con sede en Londres, Reino Unido. Nacié de una inversion de
aproximadamente 500 millones de dolares por parte de empresas como AIRBUS Group, Virgin Group,
HUGES Network Systems entre otras. El 27 de febrero de 2019 se pusieron en la érbita LEO a 1200 km
de altura los primeros 6 satélites de los 640 que tienes planeados con los que exitosamente lograron
tener comunicacion en banda Ku. Su objetivo es que para finales del 2021 puedan proporcionar servicio
de internet confiable y de alta velocidad a personas de todo el mundo sin importar su ubicacion. [66]

e) Kuiper

En abril del 2019, Jeff Bezos, fundador de empresas como Amazon y Blue Origin, presento el proyecto
Kuiper como una iniciativa a largo plazo para lanzar una constelaciéon de 3,236 satélites en drbita LEO,
874 se ubicarian a una altura de 590 kilémetros, 1.296 de ellos a 610 kildmetros, y 1.156 a 630 kildmetros
[67] mismos que en conjunto proporcionaran conectividad de banda ancha de alta velocidad y baja
latencia a comunidades desatendidas en todo el mundo. [68]

f) Starlink

En enero del 2015, el fundador y CEO de SpaceX Elon Musk, anuncio el proyecto de una constelacion de
pequefios satélites llamada Starlink para proporcionar un servicio global de internet de banda ancha de
alta velocidad a lugares donde el acceso ha sido poco confiable, costoso o completamente no disponible
prometiendo un rendimiento que supera con creces el de Internet satelital tradicional, y una red global
sin limitaciones de infraestructura terrestre. [69]
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El proyecto consta de 42,000 satélites, lo que lo convertiria en la constelacién con el mayor nimero de
satélites operando que haya existido hasta el momento.

g) Planet Labs

Es una compafiia privada de Satélites de Observacion de la Tierra con sede en San Francisco, California,
EE.UU. La compafiia disefia y fabrica satélites tipo CubeSat de 3U llamados Doves. Cada Dove esta
equipado con un telescopio de alta potencia y una cdmara. Estan programados para capturar diferentes
franjas de la Tierra ademas de que la escanea continuamente enviando los datos capturados una vez que
pase encima de una estacion terrestre de recepcidn. En conjunto todos los Doves forman una
constelacién de satélites que entrega una imagen completa de la Tierra todos los dias. [70]

Planet Labs opera mas de 130 Doves, 15 satélites SkySats (adquiridos a la empresa Terra Bella Filial de
Google) y 5 satélites RapidEye (adquiridos a la empresa alemana BlackBridge) que proporcionan un
conjunto de datos versatil para el analisis geoespacial de mercados, entornos y cambio global mediante
imagenes de la Tierra a una escala sin precedentes. [71]

1.6 Uso de camaras de baja resolucion en misiones satelitales

Como se ha descrito en los capitulos anteriores, el subsistema de carga util es el centro de cualquier
satélite y consta de hardware y software que el satélite utiliza para satisfacer los objetivos de la mision.
[72] En el caso especifico de los satélites con misiones de observacion, la carga Util estd compuesta por
camaras, sensores y telescopios cuyas caracteristicas técnicas dependen de los objetivos de cada mision.

Para nanosatélites, este tipo de misiones involucra en la mayoria de los casos captura, analisis,
compresion, almacenamiento y recuperacion de las imagenes. El objetivo en primera instancia suele ser
la prueba experimental de componentes a través de la captura, almacenamiento y transmision con éxito
a la estacion terrena de imagenes. Obedeciendo a las limitaciones de tamafio, masa, potencia, ancho de
banda de comunicacién y buscando reducir costos se emplean componentes COTS por lo que las camaras
con sensores CCD o CMOS de pequefio tamafio y consumo son de las mas utilizadas, aunque claro est3,
las imagenes que se suelen obtener son de baja resolucién. [73]

No existe una regla estricta sobre qué tecnologia es mas adecuada para las misiones espaciales (CCD o
CMOS), la eleccidon surge a partir de las caracteristicas de la misién y de las cdmaras que se estén
considerando como la fiabilidad, la resolucién, la velocidad y si ha sido utilizada en otros proyectos
espaciales. Cabe mencionar que la tendencia es hacia la tecnologia CMOS por el bajo consumo de energia
que presentan lo cual para la operacién representa un punto esencial cuando este orbitando en el
espacio. [73]

1.6.1 Proyectos satelitales con camaras de baja resolucion

A continuacidn, se revisaran algunas misiones de pequefios satélites que han incluido camaras de baja
resolucién en su carga Util y de las cuales existe cierta documentacién accesible sobre los componentes
utilizados. Esto se realiza con la finalidad de tener un antecedente para el sistema que se desarrolla en
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el presente trabajo el cual si bien al tener una mision artistica existen varios puntos técnicos que no se
consideran (con el control de altitud o apuntamiento o una determinada resolucién de las fotografias) y
que se revisaran a detalle en el siguiente capitulo, en cuanto a la arquitectura, operacion y componentes
utilizados sirven como un punto de partida y de antecedentes como lecciones aprendidas para la
propuesta que se desarrollara.

ITUpSat-1

Es un cubeSat (ver figura 1.31) desarrollado por la Universidad Técnica de Estambul, Turquia (ITU por sus
siglas en inglés). Se lanzo el 23 de septiembre de 2009 junto con otros nanosatélites por el proveedor
Antrix Corporation.

-

Figura 1.31. Foto de la estructura interna de ITUpSat, en rojo se resalta la cAmara OV7620 (crédito de
imagen: ITU)

El nanosatélite contaba con dos cargas utiles. La primera era un conjunto de sensores que contaba con
una unidad de masa inercial (IMU, Inertial Mass Unit por sus siglas en inglés) y un magnetometro. La
segunda carga util era una camara CMOS basada en el médulo OV7620 de baja resolucién de 640 x 480
pixeles con una distancia focal de 6mm y un tamafio de pixel de 7.6 um x 7.6 um acoplada a la
computadora de abordo equipada con un microcontrolador MSP430F1611 de Texas Instruments a través
del bus 12C [74] como se observa en el diagrama la arquitectura del sistema en la figura 1.32.
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Figura 1.32. llustracion de la arquitectura del sistema ITUpSat-1 (crédito de imagen: ITU)

BeeSat-1

Es un cubeSat (ver figura 1.33) desarrollado por el Instituto de Aerondutica y Astrondutica de la
Universidad Técnica de Berlin, Alemania. El objetivo general era demostrar y verificar nuevas tecnologias
de componentes relacionadas con actuadores disefiados por la misma universidad que permiten mejorar
las capacidades de control de altitud de CubeSats. Se lanzé el 23 de septiembre de 2009 en la misma
mision que puso al ITUpSat-1 en érbita.
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Figura 1.33. Modelo de laboratorio de BeeSat (crédito de imagen: Instituto de Aeronautica y Astronautica
de la Universidad Técnica de Berlin)

En este caso la computadora de vuelo se comunicaba y controlaba los subsistemas mediante el protocolo
CAN (Controller Area Network por sus siglas en inglés) como se muestra el diagrama de bloques del de
la figura 1.34. La carga Util consiste en una cdmara que proporciona imagenes instantdaneas de la
superficie de la Tierra en el espectro visible. El sensor CMOS tiene una resolucion de 1600 x 1200 pixeles
y cuenta con un médulo integrado de comprensién JPEG. Se complementa con un microcontrolador de
8 bits equipado con 1 MB de SRAM para la configuracion y las operaciones de tiempo critico del detector.
Las imagenes se transfieren y almacenan en una memoria no volatil y se transmiten a la estacién terrena
cada que se esta en linea de vista con esta. [75]
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Flgura 1.34. Dlagrama de bloques funcional de BeeSat (crédito de imagen: Instituto de Aeronautica y
Astronautica de la Universidad Técnica de Berlin)
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MaSat-1

Es un cubeSat desarrollado por la Universidad de Tecnologia y Economia de Budapest, Hungria (ver figura
1.35). Se lanzd el 13 de febrero de 2012 y tenia el objetivo de introducir a los estudiantes universitarios
en el disefio de sistemas espaciales a través del desarrollo, implementacidon, e integracion de los
diferentes subsistemas que componen un cubeSat.

Figura 1.35. Modelo de vuelo del MaSat-1 con antena desplegada (crédito de imagen: Universidad de
Tecnologia y Economia de Budapest)
No se tienen muchos detalles en cuanto a la configuracién del sistema de carga Util, pero se sabe que la
camara a bordo del nanosatélite tenia una resoluciéon maxima de 640 x 480 pixeles donde el ancho de 1
pixel corresponde a una distancia de 1 a 10 km, en la figura 1.36 se presenta una de las fotografias

tomadas por el satélite. [76]

Figura 1.36. Primera imagen terrestre de Sudafrica capturada por MaSat-1 el 8 de marzo de 2012 (crédito
de imagen: Universidad de Tecnologia y Economia de Budapest)

FITSat-1

Es un cubSat desarrollado por el Instituto de Tecnologia de Fukuoka, Japén. El 4 de octubre de 2012 fue
desplegado exitosamente desde la Estacion Espacial Internacional. El objetivo general es demostrar un
modulo de transmision de alta velocidad para un satélite pequefio y un experimento de comunicacion
de luz visible utilizando LEDs (light-emitting diode, diodos emisores de luz por sus siglas en inglés) de alta
potencia (ver figura 1.37).
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Figura 1.37. Modelo de vuelo del FITSat-1 (crédito de imagen: Instituto de Tecnologia de Fukuoka)

Adicional a los LEDs de alta potencia, la carga util del FITSat-1 estaba compuesta por dos camaras JPEG
del modelo C1098 con una resolucion de 640x480 pixeles del proveedor Silent System ver (figura 1.38).
Todos los comandos en el satélite se podian configurar con tiempo de retraso, por lo que era posible
tomar fotos en cualquier lugar de la érbita las cuales se empaquetaban y transmitian en bloques de 128
bytes (ver figura 1.39. [77] Cabe mencionar que en la documentacion disponible no se especifica el tipo
de almacenamiento utilizado.

] 201210,04 16:44 UTC by NY
J
Figura 1.39. Imagen capturada por la cAmara trasera de FIT-Sat-1 durante el despliegue que muestra la
Estacion Espacial Internacional, la imagen se transmitié el 27 de octubre de 2012 (crédito de imagen:
Instituto de Tecnologia de Fukuoka)
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HORYU-4

Es un nanosatélite del Instituto de Tecnologia de Kyutech, Japdn. Su principal objetivo fue estudiar a
profundidad la descarga de baterias y el funcionamiento de un sistema experimental de paneles solares
de alto voltaje en condiciones que no pueden ser reproducidas completamente en laboratorios, esto con
la finalidad de poder mejorar la confiabilidad de los actuales sistemas espaciales y contribuir en el
desarrollo de nuevos sistemas de alta potencia. Fue puesto en érbita de manera exitosa en el 2016.

Adicional a lo mencionado, el nanosatélite de 10 kg llevaba a bordo 2 camaras a color VGA con una
resolucion de 640 x 480 del modelo C1098 [78]. En la figura 1.40 se muestra una imagen por una de las
camaras durante su operacion.

Figura 1.40. Fotografia sobre Sudan, se alcanza a apreciar el rio Nilo, capturada por el HORYU-4 (crédito
de imagen: Kyushu Institute of Technology)

ESTCube-1

Es un cubeSat desarrollado inicialmente por estudiantes de la universidad de Tartu, Estonia,
posteriormente el proyecto fue creciendo y se vieron involucradas universidades de Reino Unido vy
Francia, asi como el Instituto Meteorolégico de Finlandia y el Centro Aeroespacial Aleman que se
enfocaron en el desarrollo de la carga util. En la figura 1.41 se muestra el disefio de los subsistemas
dentro de la estructura.
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Figura 1.41. Disefio del ESTCube-1 y sus componentes (crédito de imagen: Universidad de Tartu)

El objetivo principal del ESTCube-1 lanzado el 7 de mayo del 2013 era probar una nueva tecnologia de
propulsién llamada E-Sail (Electric Solar Wind Sail por sus siglas en inglés) que utiliza la interaccién
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electrostatica entre los iones que se mueven rapidamente en el viento solar y el campo eléctrico
generado por una nave espacial que permite transferir parcialmente el impulso de los iones a la nave
espacial, produciendo un empuje a la nave. [79]

Dentro de la placa de la carga util mencionada se agregd también una camara que tenia dos
funcionalidades:

1. Verificar el despliegue de la correa con la que se mediran los impulsos de los iones provenientes
del viento solar.
2. Capturar imagenes de la Tierra.

Lo interesante de la cdmara es que a diferencia de los ejemplos mencionados donde se integra una
camara existe al nanosatélite, en este caso se disefié un modulo a la medida (ver figura 1.42) a partir de
componentes COTS. Se utilizé una lente de 4.4 mm, el sensor MT9V011 de imagen CMOS de 640x480
pixeles de 10 bits, un filtro de corte infrarrojo, un filtro de densidad neutra, y un médulo de memoria de
acceso aleatorio estatica externa (SRAM por sus siglas en inglés) de 2 MB controlados por el
microcontrolador STM32F217ZGT ARM Cortex-M3. [80].

SRAM

IMAGE SENSOR IR Cut-OFF FiLTER

Figura 1.42. Disefio final del médulo de la caAmara (crédito de imagen: Universidad de Tartu)

En la figura 1.43 se muestra un ejemplo de las fotografias que se capturaron.

o

8 ot
Figura 1.43. Imagen del Mar Rojo, Yemen, Yibuti, Eritrea, Arabia Saudita y Etiopia capturada el 18 de
enero de 2014 por el ESTCube-1 (crédito de imagen: Universidad de Tartu)
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Capitulo 2. Nanosatélite KuauhtliSAT

A principios del 2018 se establecieron las bases para desarrollar el nanosatélite KuauhtliSAT que en un
inicio daba continuidad a un proyecto de nanosatélites tales como el Ulises 1. Asi, se establecid que el
proyecto KuauhtliSAT (ver figura 2.1) deberia de contar con los recursos necesarios para poder capturar
y transmitir fotografias de baja resolucion desde el espacio hacia una estacion terrena. El desarrollo del
nanosatélite quedo a cargo de la Unidad de Alta Tecnologia de la Facultad de Ingenieria de la UNAM
ubicada en Juriquilla Querétaro.

Entonces, siguiendo la tendencia de su antecesor el nanosatélite Ulises 1, desarrollado por el Colectivo
Espacial Mexicano y el INAOE [5], se comenzd a construir bajo la arquitectura TubeSat con capacidad de
transformarlo en un CubeSat (10cm x 10cm x 10cm) en base a las oportunidades de lanzamiento y puesta
en Orbita. Asi, el nanosatélite se desarrolla a partir de la plataforma de Interobital Systems con la
diferencia de que para los subsistemas se realizara una reingenieria para adaptarlos al nuevo
requerimiento utilizando en su mayoria componentes tipo COTS buscando abaratar costos. Cabe
destacar que, en su momento para el subsistema de carga Util al no tener un antecedente, el disefio y
desarrollo del subsistema fue completamente nuevo.

B
Figura 2.1. Logotipo oficial de la mision (crédito de imagen: UAT-FI-UNAM)

En el proyecto participan de manera activa académicos, alumnos de licenciatura y posgrado de la UNAM,
asi como de la Universidad Auténoma de Querétaro (UAQ).

2.1 Descripcion del proyecto

El proyecto consiste en construir un nanosatélite que debe capturar fotografias con las dos cdmaras que
llevard a bordo y con base en los modos de operacion controlados por la computadora central de vuelo.
No se requiere obtener fotografias de una zona u objeto en particular, sino que las debera tomar de
manera libre capturando lo que encuentre a su paso: el planeta Tierra, alguna estrella, la luna o cualquier
parte del universo. Dichas imagenes serdn después analizadas y tratadas por artistas para la generacién
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de nuevas piezas de arte cuyo origen e inspiracion seran las fotografias capturadas por el nanosatélite
creando asi un punto de unién entre arte y tecnologia poco explorado.

2.1.1 Objetivo general de la misién

Generar un proyecto satelital que sea puesto exitosamente en érbita y que fomente la formacién de
especialistas mexicanos en ingenieria espacial. Desarrollar reingenieria mexicana satelital de
investigacion y experimental con la colaboracion entre ingenieros y estudiantes de distintas instituciones
académicas del pais.

2.1.2 Objetivos especificos de la mision

-Desarrollar una plataforma satelital tipo tubeSat (peso maximo de 0.75 kg, altura 20cm y didmetro 10
cm) con capacidad capturar y transmitir imagenes a la superficie terrestre desde una érbita LEO.

-Desarrollo individual de cada uno de los subsistemas que conformaran al nanosatélite.

-Desarrollo y ejecucién del programa espacial hasta su lanzamiento y operacién en una Orbita LEO
(300km — 500km de altura aproximadamente).

-Lograr un equipo nacional o internacional de artistas que utilice las fotografias capturadas por el satélite
via interfase de Internet.

-Formar recursos humanos especializados en cada una de las areas involucradas en el desarrollo de la
plataforma satelital.

2.1.3 Alcances y limitaciones
-La mision tendra una duracion aproximada de 4 meses.

-Al estar en una orbita LEO, el tiempo de contacto cada que pase por la estacion terrena de la UAT serd
muy corto, aproximadamente 10 minutos.

-Se proponen tener minimo 20 imagenes trabajadas. Las camaras a bordo estaran posicionadas en ejes
perpendiculares y seran de baja resolucion.

-Se requiere identificar el punto geoespacial donde fue capturada cada imagen.
-Los permisos ante el IFT y la IARU para la coordinacién de frecuencias se encuentran en proceso.
-No se considera sistema de control o apuntamiento.

-Arquitectura distribuida, es decir, se tendran varias unidades de procesamiento asociadas con cada
subsistema.
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-El suministro de energia sera proporcionado por una bateria y un arreglo de fotoceldas por lo que se
debe priorizar el uso de componentes de bajo consumo.

2.2 Arquitectura del nanosatélite

En el capitulo 1.1.3 se mencionaron los subsistemas mds comunes que constituyen un satélite,
naturalmente aplican también para los pequefios satélites con la peculiaridad de que algunos pueden no
implementarse dependiendo de las condiciones y objetivo de la misién.

En la tabla 2.1 se describen los subsistemas que se tienen contemplados desarrollar para el KuauhtliSAT.

Tabla 2.1. Subsistemas que componen al nanosatélite KuauhtliSAT

Subsistema Descripcion

Se encarga del ensamblado de la estructura del nanosatélite en la que
Estructura se montaran y fijaran los demas subsistemas respetando los
lineamientos de la especificacion TubeSat.

Es la unidad de procesamiento principal de todo el nanosatélite, se
Computadora de Vuelo | encarga de controlar y activar las funciones de los subsistemas con
base a los modos de operacién.

o Se encarga de establecer el canal de comunicacién para él envid y
Comunicaciones L L .
recepcion de datos entre el nanosatélite y la estacion terrena.

Debido a que la misién del nanosatélite es capturar fotografias, estara
Carga util compuesta por un sistema de control para dos cdmaras, una unidad de
almacenamiento y un receptor GPS.

Se encarga de suministrar y gestionar la energia eléctrica que requiere

Potencia )
cada subsistema.
Se encarga de monitorear mediante sensores las principales variables
Telemetria qgue proporcionan el estado general del nanosatélite para garantizar su

correcto funcionamiento.

Cada subsistema se debe desarrollar en una placa que contenga la electrénica necesaria para realizar su
operacion y para establecer comunicacion con los otros subsistemas. Dichas placas estaran apiladas en
el interior de la estructura del nanosatélite como se puede observar en la figura 2.2. Externamente, es
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un prisma de dieciséis caras, ocho caras de aluminio de calidad espacial que sirven para darle rigidez a la
estructura y ayudar a disipar el calor y ocho caras correspondientes a los paneles solares destinados a
captar energia solar para generar electricidad y poder alimentar a todos los subsistemas [81].

Figura 2.2. Modelo exterior del TubeSat (izquierda) y distribucion de las placas de cada subsistema en el
interior (derecha) (crédito de imagen: UAT-FI-UNAM)

Por otra parte, en la figura 2.3 se muestra la configuracion que tendran las cdmaras dentro de la
estructura del nanosatélite. Estaran distribuidas de manera perpendicular en un plano de dos

dimensiones posicionando una cdmara en una de las caras laterales mientras que la otra camara se
colocara en la tapa superior.

Figura 2.3. Modelo tedrico del KuauhtliSAT impreso en 3D (izquierda) y prototipo inicial (derecha)
(crédito de imagen: UAT-FI-UNAM)
Para el modelo de ingenieria no se considera un sistema de estabilizacion activo debido a que la
fotografias no requieren ser de alguna zona u objeto en especifico, no obstante, en las fases posteriores
del proyecto se evaluard este apartado a detalle, aunque de implementarse, para reducir costos se ha
planteado que seria un sistema pasivo con imanes permanentes. De igual manera, para el control
térmico se realizara de manera pasiva mediante pinturas, recubrimientos y materiales especiales.

65



A continuacion, en la figura 2.4, se presenta un diagrama de bloques de alto nivel del nanosatélite en el
gue se muestran todos los subsistemas y las conexiones entre estos. Para realizar la comunicacién de la
computadora central con cada subsistema se eligié el protocolo 12C debido a las ventajas que
proporciona, principalmente las siguientes:

-Solo se requiere un bus de dos cables para que un dispositivo maestro pueda controlar un gran
numero de dispositivos esclavos.

-La mayoria de los microcontroladores cuentan con puertos dedicados para establecer este tipo
de comunicacién por lo que la interoperabilidad entre la computadora de vuelo central y los

subsistemas no se ve afectada aun cuando se utilicen diferentes tipos de arquitecturas y
proveedores.

-Existe una gran documentacion por lo que su implementacién es rapida y sencilla.

Estructura fisica

EPS OBC Telemetria
Paneles ' 12c c2
MCU Bateria
solares MCU Muttiplexor MCU Sensores

Regulador MFPT

Al A
L ™ ' o
Carga atil Lec] . Comunicaciones
) Fa
. Receptor
mcu Camaras GPS Mcu Transceiver Antena
UART
Unidad de -+ o
almacenamiento A

B [ineas de energia
BN Flujo de datos

Figura 2.4.Diagrama de bloques de alto nivel del nanosatélite
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Capitulo 3. Caso de estudio. Carga util del nanosatélite KuauhtliSAT

3.1 Disefio y dimensionamiento de la propuesta para el subsistema

El disefio y dimensionamiento de la carga Util de un satélite es un proceso critico debido a que determina
directamente muchas de las capacidades y limitaciones que tendra el vehiculo espacial para cumplir su
misién. Esto es consecuencia de que las caracteristicas fisicas y operativas de los componentes que se
seleccionen generan restricciones estructurales, térmicas, de control, de potencia, etc., en el resto de
los subsistemas que conforman el satélite.

El disefio del subsistema para la carga util se realizd apegandose a los lineamientos que establece el
Manual de ingenieria de sistemas de la NASA que es un documento que basado en las lecciones
aprendidas de las diferentes misiones que ha llevado a cabo, en los procesos de revisién y aceptacién de
proyectos y en recomendaciones apegadas a la filosofia de la NASA tiene como objetivo proporcionar
una guia de alto nivel para buenas practicas de ingenieria en el desarrollo de sistemas. En este sentido,
no pretende ser una directiva ya que se limita a conceptos generales y descripciones genéricas de
procesos, herramientas y técnicas. [82]

El manual mencionado proporciona pautas que pueden aplicarse al desarrollo e implementacion de
cualquier tipo de proyecto espacial sin importar su tamafio o impacto. Para el presente trabajo se acoto
a los principales procesos indispensables para el realizar la propuesta de la carga util. La metodologia
establece que el disefio se divide en varios procesos que dan como resultado un conjunto de requisitos
que deben cumplirse ademas de un disefio que satisface las expectativas del objetivo de la misién. En la
figura 3.1 se presenta un diagrama simplificado de los procesos en el que se puede observar como a
partir de la definicion de la misién se establecen los requerimientos para el sistema que se estd
disefiando, en este caso la carga util, y que tiene como resultado un sistema base que cumpla los
requerimientos.

Expectativas

Objetivos v
limitaciones de la
mision

2

Objetivos
operacionales

2

Criterios de misidn
exitiosa

Inicio Definicion de
¥ requerimientos

técnicos

Ly Descomposicion Diseno
funcional y logica base

Figura 3.1. Procesos para el disefio del sistema
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La definicion de la misidon espacial y los puntos mencionados en las expectativas se revisaron en el

capitulo 2 mientras que los siguientes procesos se examinaran en el presente capitulo.

A manera de resumen en la tabla 3.1 se muestran las actividades que se desarrollan en cada uno.

Tabla 3.1. Subprocesos considerados dentro de la descomposicion funcional y I6gica

Proceso

Descripcion

Definicién de requerimientos técnicos

-Se enlistan las necesidades técnicas que se deben
de cubrir para poder ejecutar los objetivos.

Descomposicién funcional y légica

-Disefio  conceptual de la  arquitectura,
componentes y modos de operacion.
-ldentificacién de los posibles componentes que
cumplan la mision y sus especificaciones.
-Realizar pruebas unitarias de cada componente
para evaluar su rendimiento.

Disefio base

-Modelo con todos los componentes integrados y
funcionando de acuerdo con los requerimientos
técnicos.

3.1.1 Definicidn de requerimientos técnicos para la carga util

El proceso para la definicion de los requerimientos técnicos transforma los objetivos de las expectativas

en un objetivo para el subsistema y luego en un conjunto de requisitos técnicos expresados comunmente

con declaraciones "debe”. En la figura 3.2 se presenta el flujo que se utilizd para establecer los

requerimientos del sistema.

Andlisis de la mision
gspacial

v

Definicion de
restricciones

v

Definicion expectativas
funcionales y de
comportamiento en
términos técnicos

h 4

Definicion de

Y

Deafinir los requisitos
técnicos en
enunciados "debe”

requisitos operativos

Figura 3.2. Proceso para establecer los requerimientos de la carga util
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Para el caso de la carga util, los objetivos estan estrechamente relacionados con los requisitos vy
limitaciones de la misién general del satélite. Tomando de referencia la informacién expuesta en el
capitulo 2, se realizé una revisién general del proyecto del nanosatélite KuauhtliSAT, y a partir de esta
informacion y de reuniones con el equipo de trabajo se definieron los siguientes requerimientos y
restricciones para la carga util:

-La carga util debe estar compuesta por dos cdmaras de baja resolucion que deben ser
controladas por una unidad de procesamiento propia del subsistema.

-La unidad de procesamiento del subsistema debe recibir comandos de la computadora central
de vuelo a través del protocolo 12C cada que se requiera capturar una fotografia.

-Para cada fotografia se debe obtener los datos de posicién del nanosatélite al momento de la
captura.

-Una de las cdmaras debe guardar la fotografia en una unidad de almacenamiento mientras que
la otra camara deberd enviar la fotografia directamente al subsistema de comunicaciones
cuando lo solicite la computadora central de vuelo.

-Se debe considerar que la computadora de vuelo se encargara de gestionar toda la operacion
del nanosatélite por lo tanto tendra un control total sobre las funciones que realiza cada
subsistema ejecutandolas o deshabilitandolas cuando sea requerido.

-Se debe considerar que el subsistema encargado de gestionar y distribuir la energia
proporcionara una sola linea de voltaje con la potencia suficiente para que los componentes de
la carga util operen de manera correcta.

-Se debe considerar que durante el tiempo de contacto con la estacién terrena se bajara la
informacién de telemetria, fotografias almacenadas y cuando se requiera, se enviaran comandos
para capturar imagenes y bajar imagenes en ese momento por lo que el tiempo de captura —
almacenamiento debe ser lo mas corto posible.

Para el ultimo punto, no se tiene un tiempo definido ya que se depende de diversos factores como la
orbita, la potencia y frecuencia del radio que tendra en nanosatélite, asi como las capacidades técnicas
de la estacién terrena. Para poder tener un tiempo estimado de referencia, se realizé una simulacion
del satélite tomando como parametros los datos generales que se tienen de la misién.

La simulacion se realizé utilizando el software STK (System Tool Kit por sus siglas en inglés) que es un
paguete de software diseflado por AGI (Analytical Graphics Inc. Por sus siglas en inglés) que permite a
ingenieros y cientificos realizar analisis complejos de plataformas terrestres, maritimas, aéreas y
espaciales. El ndcleo de STK es un motor de geometria para determinar la posicién y la altitud de los
objetos dindmicos en tiempo real y las relaciones espaciales entre los objetos en consideracién, esto a
partir de una determinada cantidad de condiciones de restricciéon. [83] Actualmente es utilizando en las
comunidades aeroespaciales, de defensa y para muchas otras aplicaciones por empresas y unidades
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gubernamentales como la NASA, la Agencia Espacial Europea (ESA), Boeing, la Agencia de Exploracién
Espacial Japonesa (JAXA), la patrulla civil area de Estados Unidos que es una dependencia de la fuerza
aérea de los estados unidos entre otras.

El software se utilizd bajo la licencia gratuita que proporciona el fabricante (ver figura 3.3).

ﬂ STK 11 - License Viewer

: File Edit VYiew Insert Analysis  Utilities Window Help
;o Gt o :

Gw B (@S id-

El License Viewer E\@
Product Licenses A
License | Product Version |Status |Accuunt

| ) " Permanent |
ISTK STK Basic Edition 11.6 {80ce621efbss) 205494?3|
| . Mo License ‘
lAMM Aviator 11.6 found

| . . Mo License ‘
IAnaIymsWEl Analysis Workbench 11.6 found

| Mo License ‘
I;\KSTG Astrogator 11.6 found

| o ) No License ‘
IC.\YKT Conjunction Analysis Tool 11.6 found

| - No License ‘
lCumm Communications 11.6 found

| No License ‘
lCDV Coverage 11.6 found

Dsim DSimvil.6 116  |MNo License ‘ o
] ) ' found

Figura 3.3. Licencia de edicién basica de STK

A continuacion, se mencionaran los pasos que se siguieron para realizar la simulacién:

1. Se creo un escenario con un periodo de tiempo de 7 dias. Del 9 de mayo de 2020 al 16 de mayo
de 2020 (ver figura 3.4).

STE: Mew Scenario Wizard >

Name: |Kuau|'rlIiS.AT_urb'rt

Description: | Simulation of nanosatelite in low orbit to detemmine contact times ~

Location: |C-\Usersvrauls\Documents\STK 11 (64} | |:|

Stat:| & 9 May 2020 17:00:00.000 UTCG
Stop:| & 16 May 2020 17:00-00.000 UTCG [-]

[ Do not show me this again | OK | ‘ Cancel | | Help

Figura 3.4. Configuracion del escenario en el software STK

2. Se insertd un satélite con las siguientes propiedades: drbita polar, altitud 400 km e inclinacién
90° como se observa en la figura 3.5.
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@& Orbit Wizard X

Analysis Time Period Graphics
Type: | Circular v [C] show All Objects

Color:

Satellite Name: | KuauhtiSAT

Interval:] © KuauhtiSAT_el_Ulises_2_0 Analysisl| ¥

3D Model: l satelite.glb

Lat,Lon: (90.00000,43.33920) Displaying: 1Rev

Definition

Indination: | 90 deg (]

Altitude:| 400 km =

RAAN: ; 0deg w

Use this tool for default object creation Cancel Apply Help

Figura 3.5. Configuracion del satélite en el software STK

3. Acontinuacién, en la figura 3.6 se observa como se fijo la ubicacién de Juriquilla Querétaro en el
mapa para medir el tiempo de comunicacion cuando el satélite pase por ese lugar ya que ahi se
encuentra la estacién terrena de la Unidad de Alta Tecnologia de la UNAM.

Object Browser * o = =) Basic =
= |§| v | % X - Position Posttion
= Description
=) & KuauhtliSAT orbit =1 2D Graphics Type: | Geodetic v
= & UAT Juriquilla_Mexico Attributes Lattude: [20.7 deg @
O KuauhtliSAT R;
* o Longtude: [10045deg @
Display Times
=1 3D Graphics Atitude: | 1.90574 km ) Use temain data
Vector Altitude Reference: | WG584 ~
Attitude Sphere
Madel Height Above Ground:
Offsets
Range [ Local Time offset from GMT: |-25200sec I
Model Pointing

Figura 3.6. Configuracion de una ubicacion en el software STK

Con los dos objetos agregados al escenario, un objeto satelital que representa al nanosatélite
KuauhtliSAT y un objeto de lugar que representa a la UAT en Juriquilla, Querétaro (ver figura 3.7), se
puede determinar cuando la estacién terrera esta dentro de la linea de vision del satélite.

El cdlculo de la visibilidad de objeto a objeto en STK se denomina acceso. El software calculara las veces

gue un objeto puede acceder, o "ver", otro objeto en funcién de la posicidon y de la informacion

disponible de tiempo y restricciones configuradas.

En el presente trabajo para contar con un dato estimado y tedrico del tiempo de contacto para las
consideraciones en el disefio de la carga util, solamente se realizd el calculo de un acceso simple, es
decir, el tiempo en linea de visidn sin restricciones entre los dos objetos creados en el escenario.
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Figura 3.7. Modelo 3D del satélite en la érbita polar y ubicacién configuradas para la simulacion

Al generar el reporte de accesos (figura 3.8) se puede observar que durante los ocho dias que se
configuro la simulacién se tendria contacto 23 veces con una duracién media de 520.371 segundos 0 8.6
minutos.

Place-UAT_Juriquilla Mexico-To-Satellite-KuauhtliSAT: Access Summary Report

UAT_Juriquilla_ Mexico-To-KuauhtliSAT

Access Start Time (UTCG) Stop Time (UTCG) Duration (sec)
1 9 May 2020 17:@0:18.239 9 May 2820 17:10:25.473 687.234
2 9 May 2020 18:37:33.212 9 May 2820 18:38:33.062 59.850
3 18 May 20828 B84:25:29.855 18 May 20828 84:34:23.429 534.374
4 186 May 20828 85:58:16.202 18 May 2020 06:086:21.518 491.316
5 18 May 2020 16:12:08.2908 18 May 2020 16:19:59.530 471.239
b 18 May 20828 17:43:47.583 18 May 2028 17:52:55.635 548,852
7 11 May 2828 B85:87:52.187 11 May 2828 85:18:81.642 689.455
8 11 May 2828 16:53:47.397 11 May 2028 17:83:55.597 608,200
9 12 May 2028 084:18:56.383 12 May 2028 04:27:56.185 539,722
10 12 May 20828 ©85:51:43.139 12 May 202@ @5:59:47.148 484,010
11 12 May 20828 16:85:33.641 12 May 28208 16:13:32.789 479.868
12 12 May 2828 17:37:26.851 12 May 2028 17:46:23.145 543,893
13 13 May 20828 085:01:22.203 13 May 2028 085:11:36.943 608,740
14 13 May 2020 16:47:16.648 13 May 2020 16:57:25.650 689,802
15 14 May 20820 ©4:12:23.827 14 May 2020 04:21:28.658 544,831
16 14 May 2828 85:45:16.215 14 May 2828 85:53:12.616 476.481
17 14 May 2828 15:58:59.164 14 May 2020 16:87:85.739 A486.574
18 14 May 2020 17:30:52.658 14 May 2020 17:39:58.548 537.898
19 15 May 20828 ©4:54:52.281 15 May 202@ 85:85:86.161 687.879
28 15 May 2828 16:48:45.979 15 May 2828 16:58:55.643 b89.664
21 16 May 2828 84:85:51.373 16 May 2020 084:15:81.084 549,712
22 16 May 20828 085:38:49.448 16 May 2028 085:46:37.9061 468.453
23 16 May 20828 15:52:24.852 16 May 2020 16:00:38.623 493,771
Global Statistics
Min Duration 2 9 May 2020 18:37:33.212 9 May 2820 18:38:33.062 59.850
Max Duration 20 15 May 20820 16:48:45.979 15 May 2020 16:508:55.643 689.664
Mean Duration 528.371
Total Duration 11968.539

Figura 3.8. Reporte de intervalos de acceso entre la estacién terrena y el nanosatélite
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El tiempo promedio de 8.6 minutos obtenido en la simulacién es importante ya que es el tiempo tedrico
en el que se tendrd comunicacion con el nanosatélite desde la estacién terrena, por lo que el envio de
comandos y recepcion de informacion se debe realizar dentro de ese intervalo. Debido a esto, para los
casos de prueba y analisis de resultados se tomara como referencia este valor.

De igual manera, dentro de la simulacion se pueden observar los accesos (ver figura 3.9), asi como su
posible alcance y zona en la que se llevard a cabo lo cual permite entender y revisar a detalle la
informacion del reporte ya que permite visualizar porque el tiempo de contacto no siempre es el mismo
0 bajo que circunstancias, de requerirse, el tiempo podria ser mayor.

Figura 3.9. Representacion gréafica en 2D de los accesos entre la estacion terrena y el nanosatélite

Esta informacion es también el punto de partida para analizar que contactos tedricamente posibles, no
son viables debido a la distribucién, colocacion y caracteristicas técnicas de la infraestructura con la que

se cuenta.

3.1.2 Descomposicion funcional y légica

La descomposicion logica es el proceso para crear los requisitos funcionales detallados que permiten
cumplir con los objetivos generales del subsistema tomando como referencia los requerimientos
técnicos definidos anteriormente.

Los resultados tipicos del proceso de descomposicion logica incluyen lo siguiente:

-Modelo de arquitectura del sistema: Define la estructura de los componentes, sus
relaciones y los principios y directrices que rigen el disefio del subsistema.

-Requisitos del producto final: un conjunto definido de componentes que se requieren
comprar, programar y/o fabricar.

El primer paso es establecer mediante un analisis funcional el modelo de arquitectura del sistema. Los
tres pasos clave para realizar el analisis funcional son: [82]

-Traducir los requerimientos técnicos en funciones que deben realizarse para cumplir los
requisitos.
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-Descomponer y asignar las funciones a blogques o componentes de la estructura que
compondra al subsistema.

-ldentificar y describir conexiones, dependencias y restricciones dentro y fuera del
subsistema.

Aunque existen muchas técnicas disponibles para realizar el analisis funcional, algunas de las mas usadas
son las siguientes:

-EI FFBD (Diagramas de bloque de flujo funcional, Functional Flow Block Diagrams por sus siglas en inglés)
en el que basicamente se representan secuencias de tareas y relaciones mediante bloques.

-El diagrama N? que es una representacion matricial de interfaces funcionales y / o fisicas entre
elementos de un sistema.

-El TLA (Analisis de linea de tiempo, Timeline Analyses por sus siglas en inglés) que suele usarse para
representar el comportamiento de diferentes elementos funcionales o componentes en una
determinada secuencia de tiempo.

Para el presente caso de estudio se eligié el método del diagrama N? debido a que la carga util se
compone de pocos componentes con tareas muy especificas y se requiere establecer de manera clara
las interconexiones con los demas subsistemas lo cual se puede realizar de manera explicita y grafica
con este método que es muy utilizado para identificar, definir, disefiar y analizar sistematicamente
interfaces funcionales con transmisién de informacion tanto en sistemas de software como de hardware.

a) Propuesta tedrica del subsistema

A partir de los requerimientos técnicos y restricciones definidos en el apartado 3.1.1 sobre los cuales se
debe realizar el disefio de la carga util, se identificaron las funciones y componentes requeridos para
llevarlas a cabo. La relacién entre las funciones y los componentes se muestra en la tabla 3.2.

Tabla 3.2. Relacién de funciones identificadas y de componentes a utilizarse

Funcién Componente
Gestionar comandos 1°C Microcontrolador
Capturar fotografia 1 Camara 1
Capturar fotografia 2 Cadmara 2
Obtener datos de posicion Receptor GPS
Almacenar fotografias Unidad de almacenamiento

Una vez identificadas las funciones y componentes se procedio a realizar el diagrama N? (ver figura 3.10)
teniendo en cuentas las conexiones con otros subsistemas que también se detallaron en la definicién de
los requerimientos técnicos.
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Solicitud de captura

Computadora
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Subsistema de
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[7] Conexion serial Camara 2 & O
[l Conexion SPI
@ Flujo de datos Memoria

Subsistema de
comunicaciones

Figura 3.10. Diagrama N2 de conexiones entre los componentes de la carga Util y los subsistemas

Cuando la computadora de vuelo reciba un comando de captura desde la estacion terrena, o cuando con
base en su configuracion se requiera tomar la fotografia, esta realizara la solicitud hacia la carga Util
enviando comandos mediante el protocolo 12C. Dentro de la carga util, la comunicacién con la unidad de
almacenamiento se realizara mediante el protocolo SPI (Serial Peripherical Interface por sus siglas en
inglés), y para el resto de componentes la comunicacion sera de manera serial por lo que se requiere
que la unidad de procesamiento cuente con al menos 4 puertos seriales. En la tabla 3.3 se muestra un

resumen de los componentes y los respectivos protocolos de comunicacién que se utilizaran para cada
uno.

Tabla 3.3. Componentes y protocolos de comunicacion para la carga util

Componente Protocolo
Microcontrolador 12C
Subsistema de comunicacion UART
Camaral UART
Camara 2 UART
Receptor GPS UART
Unidad de almacenamiento SPI

Los componentes y protocolos mencionados se presentan en un diagrama de bloques a continuacion en
la figura 3.11.
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Figura 3.11. Diagrama de bloques del sistema de cdmaras que integrara la carga util del nanosatélite

Desde que la computadora de vuelo serd el cerebro del nanosatélite, con la finalidad de reducir el
consumo de energia lo mas posible, se establecid que el subsistema de cdmaras siempre se encontrara
apagado, para esto, la linea de energia se cortard y solo se habilitard cada que se requiera capturar una
fotografia. Esta tarea serd ejecutada por la computadora de vuelo a través del subsistema de potencia.

Una vez establecidos los componentes y las conexiones dentro del subsistema de cdmaras se
procedieron a establecer los modos de operacion considerando que los procesos son regidos por la
computadora de vuelo a través de los comandos enviados por I12C. La tabla 3.4 contiene el resumen de
los comandos de solicitud y respuesta entre la computadora de vuelo (dispositivo maestro) y el
subsistema de camaras (dispositivo esclavo).

Tabla 3.4. Comandos de comunicacion I12C entre la computadora de vuelo y el subsistema de camaras

Solicitar estatus 0x01h
Disponible 0x02h
En proceso 0x03h
Error no especificado OxOEh
Error con la unidad de almacenamiento 0x04h
Error con la cdmara 0x05h
Error al enviar fotografia al subsistema de comunicaciones 0x06h
Proceso completo 0x07h
Proceso completo sin datos GPS 0x08h
Captura camara 1 con almacenamiento 0x0Ah
ACK 0x09h
Captura cdmara 2 con almacenamiento 0xOBh
ACK 0x09h
Captura camara 2 sin almacenamiento (se envia al subsistema de 0xOCh
comunicaciones)
ACK 0x09h
ACK final 0x0ODh
ACK 0x09h
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Como se puede observar, la carga Uutil siempre guardara de manera interna el estado del proceso en
funcion del Ultimo comando recibido o del error que haya ocurrido, este estado sera enviado a través
del bus 12C cada que se reciba el comando “Solicitar respuesta”.

b) Seleccién y evaluacién de los componentes

Una vez que se definid la arquitectura que tendra el subsistema ademads de los componentes que lo
integraran se procedié a seleccionar y evaluar cada uno de manera individual.

En el apartado 2.2 se menciond que el nanosatélite KuauhtliSAT tiene una arquitectura descentralizada,
lo que indica que cada uno de los subsistemas cuenta con su propia unidad de procesamiento / control
y por lo tanto con su propio software.

Para el caso de la carga util, el software se dividié en diferentes modulos cada uno de los cuales
controlard las funciones de cada componente. La elecciéon de los componentes se realizd bajo los
siguientes criterios ordenados de mayor a menor prioridad:

1. Componentes COTS con bajo consumo energético.

2. Componentes con amplia documentacién que facilite su implementacién.

3. Componentes COTS utilizados de manera exitosa en misiones espaciales o con herencia
de vuelo.

4. Componentes disponibles con distintos estandares de calidad.

5. Rango de temperatura operacional entre -40°C a 125°C.

El objetivo a corto plazo es el ensamble el modelo de ingenieria del nanosatélite cuyo enfoque esta
orientado a funcionalidad por lo que suelen usarse componentes de grado comercial-industrial con las
limitaciones que esto representa, en las siguientes etapas de desarrollo y en especifico para este
proyecto a partir del presupuesto con el que se cuente se evaluard que componentes se adquirirdn con
un grado militar o espacial y cuales se conservaran del modelo de ingenieria al momento de armar el
prototipo de vuelo.

En orden de reducir costos, los criterios mencionados obedecen a las caracteristicas basicas bajo las
cuales los componentes podrian soportar las condiciones del ambiente espacial considerando que al
estar en una orbita baja no son tan extremas como lo son en las orbitas medias o en las geoestacionarias.

A continuacion, se revisara cada componente explorando las caracteristicas que se tomaron en cuenta
para su eleccion ademas de las pruebas unitarias de software y hardware que se realizaron.

Microcontrolador/placa Tiva C

Como unidad de procesamiento y control para el subsistema que se integrard como carga Util se utilizo
la placa de desarrollo LaunchPad Tiva C que estd basada en el microcontrolador TM4C123GH6PM Cortex-
M4F de 32 bits fabricado por Texas Instruments (ver figura 3.12). El microcontrolador se encarga de
resolver los comandos 12C que envia la computadora de vuelo para leer los datos de posicion del receptor
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GPS y detonar los procesos de captura de fotografia y el destino final de esta, es decir, si se almacena o
se transmite al subsistema de comunicaciones.

Power Select USB Connector
Switch {Power/ICDI) Green Power LED Tiva

TMAC123GHEPMI
Microcontroller

- ° mlmmmm RESET
gss Micro-A/-B j H nry |SXXC @ D)= Reset Switch
onnector e
! PSS S m
(Device) -y TOK TWS 750 707 EXTTRO RO 07~ curepi|
www.ti.com/launchpad R2 Q1= v u's—y RGB User LED
g EK-TMACIZIGXL REV A Lo i | Tiva C Series
,:’;: l" i \-l & . g 1 LaunchPad
| 337 vsus = e I BoosterPack XL
. #* [g POS cN0 Aw M Ao B ! | Interface (J1, J2, J3
Tiva C Series ; : : : e ectors)
i tPad r. 4 P P00 " iR ! and J4 Connectors)
BoosterPack XL r g Wl Z s 3 Tiva
Interface (J1, J2, J3, g ,',. PES PD2 ® - N cs.asr <Pl TM4C123GHEPMI
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MSP430 MSP430
LaunchPad-Compatible . = LaunchPad-Compatible
BoosterPack Interface e 'd ﬂ"“ - (- P BoosterPack Interface

Tiva™ C Series
"' é/launchPad

User Switch 1 User Switch 2
Figura 3.12. Placa de desarrollo Tiva C LaunchPad (crédito de imagen: Texas Instruments)

El microcontrolador cuenta con varias interfaces 12C, SPI, entre otras que cubren la conexidon con la
unidad de almacenamiento y con la computadora de vuelo. Al tener 8 puertos UART solventa la demanda
de los 4 puertos requeridos para la comunicacion con las dos cdmaras, el receptor GPS y el subsistema
de comunicaciones. Estd equipado con 43 pines multifuncion que pueden ser configurados como
entradas/salidas digitales o analdgicas o para otras funciones, permitiendo una gran variedad de
aplicaciones [84] lo que, sumado a su frecuencia de operacion de 80 MHZ abre, la posibilidad de
robustecer el sistema en caso de requerirse.

Es importante mencionar que la placa cuenta con un bootloader preinstalado que permite reprogramar
la tarjeta haciendo uso solamente de un puerto USB sin requerir algin hardware adicional, la
programacion se puede realizar utilizando el lenguaje Ccon un compilador suministrado por Texas
Instruments, el compilador GCC (GNU Compiler Collection por sus siglas en inglés) o a través del
proyecto Energia que es una variante Open Source del entorno de desarrollo integrado (IDE) de Arduino
[85] lo cual permite que se puedan comenzar proyectos con relativa rapidez y accesibilidad adicional a
los beneficios que adquiere al utilizar una arquitectura ARM.
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Respecto al rango de temperatura el componente de grado industrial con el que se realizaron las pruebas
esta entre -40°C a 85°C, no obstante, existe una versidén que puede operar en un rango entre -40°C a
105°C.

Receptor GPS

El Sistema de posicionamiento global (GPS, en inglés, Global Positioning System) es un sistema que tiene
como objetivo la determinacion de las coordenadas espaciales de un punto respecto a un sistema de
referencia mundial. Los puntos pueden estar ubicados en cualquier lugar del planeta, pueden
permanecer estaticos o en movimiento y las observaciones pueden realizarse en cualquier momento.

Para la obtencion de coordenadas, el sistema se basa en la determinacion simultanea de las distancias
como minimo a cuatro puntos de referencias con una posicién conocida. Estas distancias se obtienen a
partir de las sefiales emitidas por los satélites que forman parte de una constelacion (ver figura 3.13) a
20,200 km de altura con una inclinacion de 55° y cuyas posiciones se tienen perfectamente identificadas,
posteriormente son interpretadas por receptores y mediante un proceso de trilateracion [86] se
determina la posicion aproximada del receptor.
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Figura 3.13. Ejemplo de la constelacion de satélites del sistema de posicionamiento global [87]

Las coordenadas de los satélites pueden ser provistas al receptor mediante tres frecuencias diferentes
de la banda L de radiofrecuencia: L1, L2 y L5 la cuales tienen aplicaciones civiles y militares.

La sefial L1 con una frecuencia de 1575.42 MHz, es la mas utilizada en los médulos que existen en el
mercado debido a que es la portadora comun en los 31 satélites que componen la constelacion existente
(24 satélites que aseguran una cobertura mundial teniendo al menos 4 satélites disponibles en todo
momento sobre cualquier region de la Tierra junto con un conjunto adicional de 7 satélites que se
emplean para ofrecer redundancia y un mejor rendimiento en ciertas las zonas). [88]

Los codigos de ruido pseudoaleatorio (PRN por sus siglas en inglés) que se transmiten de forma continua,
y estdan en constante repeticién, son cédigos Unicos de identificacion que envian los satélites a través de
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la portadora y sirven para estimar el tiempo de retraso entre la transmisién del satélite y el arribo del
mensaje al receptor, esta informacion se utiliza para estimar la distancia entre las dos posiciones.

La sefial L1 consta de tres cédigos PRN: el cddigo P, el cddigo Y (de uso militar) y el cdédigo C/A (de uso
civil) ademas del mensaje de navegacién [88] como se observa a continuacion en la figura 3.14.

Modulador

WAV, = € ——>

Sefial transmitida
Portadora L1: 1575.42 MHz *

TN T = @ oo

Sefial C/A ruido pseudoaletarorio
1.023 Mbps

Mensaje de
navegacion 50 bps
Figura 3.14. Componentes de la sefial transmitida por los satélites de GPS [88]

En operacion, el receptor intenta sincronizarse a un satélite generando el codigo C/A correspondiente
que lo caracteriza, el receptor se sincronizard y con ello identificara al satélite y ademas podrd medir el
retraso de transmision de la sefial de satélite, asi como decodificar el mensaje de navegacién que
contiene, la fecha y hora del GPS, el estado de salud del satélite y las efemérides o enunciados que son
los datos con lo que calculara su posicién. [88]

Si bien el proceso para decodificar las sefiales puede llegar a ser complejo, la mayoria de los receptores
en el mercado cuentan con chips integrados que realizan esta funcidn y proporcionan los datos
decodificados mediante protocolos estandarizados que simplifican la manipulacién y analisis de los
datos.

Los receptores de GPS son cada vez mas utilizados tanto en satélites tradicionales como en pequefios
satélites debido a las diversas aplicaciones que pueden ejecutarse con la informacion que obtienen. Estas
aplicaciones principalmente son la determinacion de la drbita que describe alrededor de la Tierra, asi
como la velocidad a la que lo hace, se puede usar como medio de sincronizacién a bordo debido a la
capacidad de obtener la hora actual con alta presidn lo cual permite programar y ejecutar procesos. En
otros casos debido a que el GPS permite que un satélite determine su hora, posicion y altitud de manera
independiente, suele usarse para ejecutar maniobras o para colocar en una determinada posicién al
satélite.

Si bien no se puede suponer de inmediato que un componente disefiado para aplicaciones terrestres
funcionara en el espacio, lo cual aplica para la mayoria de los componentes COTS, para los receptores
GPS es importante tener en cuenta dos cosas, la primera es que puede haber problemas relacionados
con el software en condiciones orbitales debido al “limite CoCom” [89] que fue establecido por el
gobierno de EE.UU con motivos de seguridad y que establece que todos los receptores GPS comerciales
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deben estar programados para desactivarse cuando sobrepasen los 18 km de altitud o una velocidad
mayor a 500 m/s [90] por lo que se debe considerar tomando en cuenta que en una orbita LEO la
velocidad orbital promedio del satélite es aproximadamente de 7 km/s [91] con una altura minima de
300 km. La segunda es que hay dos tipos de sistemas de coordenadas importantes para el GPS:

-Marcos de referencia terrestres (ECEF, Earth-centered Earth-fixed por sus siglas en inglés) centrados
en la tierra para relacionar las correcciones de posicion del GPS con ubicaciones geograficas.

-Marcos de referencia inerciales centrados en la tierra (ECI, Earthcentered inertial por sus siglas en inglés)
para la determinacién de la érbita.

En algunas de las misiones que han llevado receptores GPS a bordo han realizado ajustes a los
parametros del firmware para deshabilitar el limite CoCom [92] o han utilizado un componte de grado
espacial, mientras que para el error en los datos de posiciéon por los marcos de referencia, se suele
ejecutar un procesamiento de los datos ya sea dentro del mismo satélite mediante filtros de Kalman o
en la estacion terrena después de bajar los datos con métodos como el analisis de minimos cuadrados,
para obtener un dato preciso de la posicidn, no obstante, si no se requiere tener una alta precision de la
posicidn o si esta informacion no desempefiara una funcién vital para la mision, los datos producidos por
el receptor GPS en el marco ECEF pueden usarse directamente. [93]

Para el caso del nanosatélite KuauhtliSAT, se han considerado el modulo GNSS-200 [94], el mddulo GPS
de WARPSPACE [95], el mdédulo NovAtel OEM4-G2L [96] y el receptor DLR Phoenix debido a que son
componentes de grado espacial que han sido utilizados de manera exitosa en diferentes misiones
satelitales y los cuales tienen un precio minimo que empieza en los 2500 dodlares.

Como el proyecto actualmente se encuentra en el disefio del modelo de ingenieria el cual se sometera
a diversas pruebas que resultaran en modificaciones de software y software antes de llegar al disefio
final del prototipo de vuelo, se considerd utilizar un componente que fuera de las limitaciones de altitud
y velocidad cuenta con caracteristicas técnicas similares a los médulos mencionados sobre todo en la
transmision de los datos a través de un puerto serial, ademas de que la posicion al no ser un dato cuya
operacién de otros componentes dependan de su exactitud, se tomara la informacién que se produce
en el marco de referencia terrestre ya que solo es informacién adicional que se requiere obtener pues
el objetivo principal de la carga Util es capturar fotografias, en todo caso, una vez que se baje la
informacioén a la estacion terrena se puede realizar un post procesamiento.

El mddulo con el que se trabajo fue el CIMCU que se puede observar en la figura 3.15. Este mddulo tiene
como motor de procesamiento el chip MAX Q7 del proveedor u-blox y ofrece una alta sensibilidad
ademads de que esta optimizado para proporcionar el mejor rendimiento con el menor consumo de
energia posible [97] lo cual es ideal para el proyecto por la limitante en cuanto al consumo de energia.

81



Figura 3.15. Modulo CIJMCU de U-blox con el chip MAX Q7 para la decodificacion de sefales GPS [98]

Internamente el chip MAX Q7 esta conformado por 4 bloques. Uno es para la administracion de la
energia eléctrica, otro es el de radio frecuencia que recibir las sefiales de los satélites que después envia
al bloque para la decodificacién y procesamiento la informacién que finalmente es transmitida hacia un
dispositivo externo mediante un puerto serial. Los datos de posicidn son calculados en el marco de

referencia terrestre WGS84. En la figura 3.16 se muestra el diagrama de bloques completo.

MAX-7 module

UBX-G7020

RFBlock

RF_IN [ ————
> :/)-—b- RF Front-End |—-—

____{optional)
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M Synthesizer

F Y

Dijital Block

—)[ Digital IF Filter :—P| GNSS Engine ]|

Interface:

RAM

|

ROM

| Backup RAM | ->|

1

FIOs k_

Antenna Supply {optional)

Main Supply

Backup Supply
10 Supply

RTC

| |1

LeY) |

-~

Lo

F

Iy

TCXO
or Crstal

n

RTC Crystal
{ontional)

Figura 3.16. Diagrama de bloques del chip MAX Q7 [97]

Las principales especificaciones del mddulo se listan a continuacion:

-Tipo de receptor: GPS/QZSS L1C/A

-Canales: 56

-Sensibilidad: *161 dBm

-Voltaje de alimentacién: 5v

-Corriente en operacién: 10 mA por cada pin.
-Dimensiones: 27x16 mm

-Peso 2.3 gramos

-Protocolo NMEA version 2.3

-TTFF (tiempo para la primera posicion, Time to first fix por sus siglas en inglés): 29 segundos

-Temperatura de operacién: -40°C a 85°C
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Por defecto, cuando el receptor se enciende, automaticamente comienza a procesar las sefiales de
diferentes sistemas de posicionamiento, entre ellos el GPS por lo que rastrea las sefiales L1C/A
proporcionadas a 1575.42 MHz, las procesa y transmite mediante la especificacion NMEA mediante la
interfaz UART a 9600 baudios.

Los mdédulos u-blox 7 utilizan chips GNSS certificados bajo la AEC-Q100 es una certificacion basada en
pruebas de estrés para circuitos integrados empaquetados utilizados en aplicaciones automotrices lo
cual garantiza un cierto nivel de calidad / confiabilidad. [97]

Se debe tomar en cuenta que las sefiales GPS son muy débiles cuando llegan a la superficie de la Tierra
ya que los satélites GPS transmiten solamente 27 W (14.3 dBW) desde una distancia de 20,200 km sobre
la Tierra. Al momento en que las sefiales llegan al receptor del usuario la potencia puede ser de -160
dBW, equivalente a 0.1 picowatts. [88] Para mejorar la calidad de la sefial durante el desarrollo y pruebas
del subsistema se optd por conectar una antena como la que se muestra en la figura 3.17. La hoja de
datos del receptor indica que estd disefiado para ser usado con antenas pasivas y activas con una
ganancia entre 15 dB y 50 dB.

Figura 3.17. Antena para receptor de GPS [98]

Especificaciones:

-Voltaje de alimentacion: 3V a 5V
-Frecuencia central: 1575.42MHz

- Conector: RP-SMA

- CD corriente Max.: 10mA

- Polarizacién: Circular (RH)

- Temperatura de Operacién: -45°C ~ +85°C
- Dimensiones: 45x39x13mm

- Peso: 60g

Como se menciond, el mdédulo cuenta con una unidad de procesamiento internar que se encargar de
decodificar las sefiales que recibe de los satélites GPS. Una vez que cuenta con la informacion la envia a
través del puerto serial mediante la especificacion NMEA.
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La Asociacién Nacional de Electronica Marina (NMEA por sus siglas en inglés) desarrollo la especificacion
que lleva su mismo nombre y que define la interfaz entre componentes y equipos electrénicos que se
utilizan en transportes marinos. El estandar permite que los componentes envien informacion a las
computadoras y a otros componentes. La comunicacién de los receptores GPS se define dentro de esta
especificacion. La mayoria de los programas informaticos que proporcionan informacién de posiciéon en
tiempo real comprenden y esperan que los datos estén en formato NMEA. Estos datos incluyen la
solucién completa de PVT (posicion, velocidad, tiempo) calculada por el receptor GPS. La idea de NMEA
es enviar una linea de datos Ilamada enunciado que es totalmente auténoma e independiente de otros
enunciados. Existen enunciados ya definidos que se han vuelto un estandar y son de libre uso. Todos los
enunciados tienen un prefijo de dos letras que define el dispositivo que usa ese tipo de oracion (para los
receptores GPS, el prefijo es GP), que es seguido por una secuencia de tres letras que define el contenido
de la oracién. Todas las oraciones patentadas comienzan con la letra P y van seguidas de 3 letras que
identifican al fabricante que controla esa oracién. [99]

La estructura basica de los enunciados del estdandar NMEA se puede observar en la figura 3.18. Cada
enunciado comienza con un 'S' y termina con un caracter CR (carriage return por sus siglas en inglés) o
con un salto de linea (LF, en inglés line feed) y no puede tener mas de 80 caracteres de texto visible. Los
datos estdn contenidos dentro del enunciado separados por comas que es lo que permite determinar en
valor que corresponde a cada dato. Al final de cada oracidon se cuenta con un checksum que se puede
usar para verificar la validez de los datos recibidos.

NMEA Protocol Frame
Checksum range
$ <Address> { <value>} *<checksum> | <CR><LF>
Start character Address field. Data field(s) Checksum field  End sequence
Blways ' Only digits and Delimited by a')'. Length can vary, Alvwways =CR==LF>
uppercaze letters, even for a certain field.
cannct be null. This Starts with a " and
field Iz subdivided irto consists of 2 characters
2 fields: representing a hex
numker. The checksum
is the exclusive OR of
K> | <RK> all characters
Talker Idertifier, Sentence Formatter between '$' and ™',
glways GP fora  Defines the message
GPS receiver, P for content
proprietary Messages
Example:
$ GP ZDA J141644.00,22 03,2002,00,00 87 <CR><LF>

Figura 3.0.18. Estructura del protocolo NMEA [97]

El campo del checksum consta de un "*'y dos digitos hexadecimales que representan un OR exclusivo de
8 bits de todos los caracteres de cada dato sin incluir los caracteres 'S'y '*'. [99]
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Para el subsistema de cdmaras, las tareas se ven reducidas a leer los enunciados en el puerto serial e
identificar los datos de interés en los componentes de cada enunciado cada que se capture una
fotografia.

En la figura 3.19 se muestra los datos crudos que envia el modulo a través de su puerto serial:

€9 coms

$CDRMC, 224559 .00, 4, 1551 41524, N, 0951272962, W, 0.032, , L€0319, , , D*&C
sGEPVIG, ,T,,M,0.032,N,0.055,K, D*2A

$CDEGCA, 224559.00, 155141524, N, 09912 . 725962, W, 2,10, 0.95, 22550, M, -7.4,M, , 0000*EF
$CDESA, R, 3,20,10,24,31,27,32,14,4¢€,51,21,,,1.92,0.598,1.65%08
sGPGESV,4,1,14,04,20,244,14,08,0%9,29¢6,,10,43,011,33,14,45,265,21%75

$CDESV, 4,2,14,18,02,323,,20,48,058,19,21,51,156,29,24,17,043,30%72

$CDESV, 4,3,14,25,09,126,16,27, 23,261, 26, 31, 30, 191, 3¢, 32,59, 309, 32+73
sEPESV,4,4,14,46,49,239,30,51, 65,203, 33*7E

$EDELL, 1951 .41524 1, 09912 72962 W, 224559.00, & D*72

$CDRMC, 224€00.00,4, 1951 41527, N, 09512 72965, W, 0.015, , 160919, , , D*EE
sGPVIE,,T,,M,0.01%,N,0.035,K, D*28

$CDECA, 224€00.00, 1595141527, N, 09912 . 725965, W, 2,10, 0.95, 2254 .5, M, -7.4,M, , 0000%&C
$CDESA, R, 3,20,10,24,31,27,32,14,4¢€,51,21,,,1.592,0.598,1.65%08
sEDESV,4,1,14,04,20,244,14,08,09,29¢6,,10,48,011,37,14,48,269%,21*7a

$CDESV, 4,2,14,18,02,323,,20,458,058,19,21,51,15¢€, 29, 24,17, 043, 29+*74

sCDESV, 4,3,14,25,09,126,16,27, 23,261, 26,31, 30, 191, 3¢, 32,59, 309, 32+73

SCDESV, 4, 4,14, 4€,49,239,30,51, €5, 203, 32%7F

$EDELL, 1951 .41527, 1, 09912 . 72965, W, 224600.00, &, D*73

$CDRMC, 224€01.00,4, 1951 41528, N, 09812 72961, W,0.018, ,1€091%9, , ,0*E5

sEDVIE, ,T,,M,0.018,N,0.034,K,Dv28

$CDEGCA, 224€01.00,15951 41528, N, 09912 .7259¢61, W, 2,10,0.95, 2254 .9, M, -7.4,M, , 0000%E6
$CDESA, R, 3,20,10,24,31,27,32,14,4¢€,51,21,,,1.592,0.598,1.65%08
$CDESV,4,1,14,04,20,244,15,08,09,29¢6,,10,48,011,38, 14,458,269, 19*7F

$CDESV, 4,2,14,18,02,323,,20,48,058,20,21,51,156,29,24,17,043,30%73

$GCDESV, 4,3,14,25,09,12¢,16,27, 23,261, 2§, 31, 30, 151, 37, 32,59, 305, 32+73

$CDESV, 4, 4,14, 4€,49,239,30,51, €5, 203, 33%7E

$EDELL, 1951 .41528 1, 09912 72961, W, 224601.00, & D*73

<CDRMC, 224€02.00,2, 1951 41529, N, 09812 72961, W,0.095, ,1€09193, , , D*EE

<ZDVIE, ,T,,M,0.099,N,0.182, K, D*2D

< CDECA, 224€02.00,15951.41529, N, 09912 . 725961, W, 2,10,0.95, 2254 .9, M, -7.4,M, , 0000*&4
<CDESA, A, 3,20,10,24,31,27,32,14,4¢6,51,21,,,1.92,0.98, 1.65%08

<CDESV, 4,1,14,04,20,244,14,08,09,259¢,,10,48,011,38,14,48, 265, L9+7E

<CDESV, 4,2,14,18,02,323,,20,48,058,15,21,51,156,23,24,17,043, 30%73

<CDESY, 4, 3,14,25,09,12¢,15,27,23,261, 26,31, 31,151, 37, 32,59, 309, 32+72

<CDESV, 4, 4,14, 46,459,239, 30,51, €5, 203, 33%7E

<CDELL, 1951 . 41529, 1, 09912 72961, W, 224602 .00, &, D*71

Figura 3.19. Enunciados recibidos del médulo GPS MAX Q7

Como se puede observar, envia cada uno de los enunciados NMEA que recibe de los satélites de manera
continua y ciclica, para el proyecto solo se requieren lo datos de hora, fecha y coordenadas de posicion,
datos que pueden encontrarse en el enunciado RMC (Enunciado minimo recomendado C por sus siglas
en inglés) y que tiene la siguiente estructura:

SGPRMC

,hora en formato UTC
,Estatus A=Activo o V=Vacio
,latitud en grados decimales



,Norte (N) Sur (S) indicador

,longitud en grados decimales

,Este (E) Oeste (W) indicador
,velocidad en nudos

,angulo de seguimiento

,fecha en formato DD/MM/YY

,variacidén magnética

,orientacidén de la variacidédn magnética
, checksum

, <CR><LF>

El tercer parametro es importante ya que es una bandera que determina si a partir de la conexion con
los satélites se ha logrado determinar las coordenadas de posicién, comunmente no se logra cuando se
acaba de alimentar el mddulo ya que se encuentra realizando la sincronizacion y calculos de trilateracién
o cuando se llega a perder conexion. Puede tener dos valores:

A=Activo (datos validos)
V=Vacio (datos invalidos)

Por ejemplo, para el enunciado RMC, si la bandera estd en V, los datos invalidos de posicién se mostraran
nulos:
GPRMC, 215548.00,V,,,,,,,160919,, ,N*74

Con base en lo anterior, de los enunciados que se reciben del médulo se filtré el RMC y se mapeo para
obtener los datos mencionados como se puede observar en la figura 3.20 mientras que en la tabla 3.5
se muestra la descripcion de cada componente mapeado.

€ coms — | X

“ || Enwiar

Tblox PS5, mapeoc del enunciado $EFRMC. ..
Esperando enunciado y mapeando datos. ..

$EPVTG, T, M, 0_0€1,H,0.113,E,D*22

$EPGEERA, 05232000, 1951 41652,

#CZPGESA, A, 3,51,11,20,22,10,31,32,0114, 25,2, ,1_53,0.79,1_31*0B
$EZPGE5V,4,1,15,01,2%,301,1%,03,04,321%9,,10,42,113,33,11,22_ 2£0,22%74
$GPGE5V,4,2,15,14,45,007,32,1€,08,12¢,13,20,12,131,25,22,258, 323, 11%7¢
$GZPGE5V, 4, 3,15, 25,15, 057,20, 26,31, 1€1,28,27,01, 205, , 31,81, 345, 43%7F
$CEPGE5V,4,4,15,32, 36,037, 34,4€,49,2359, ,51,€5,203,41%4E

$EPGELL, 1551 .41€52, N, 059912 72776, W, 02232000, 4, D*71

$GPRMC [052321 00|, &,[1951 _41€57, N, 0991272775, W, 0.0587, ,, , DYEC

Hora: 08:23:21
Fecha: 2020-05-17
Posicidn: 1951 _41&7M, 9512 _73275W

listo!

Figura 3.20. Enunciado $GPRMC con sus componentes mapeados
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Tabla 3.5. Descripcion de los componentes mapeados del enunciado recibido por el médulo de GPS

Parametro Valor en el enunciado Valor mapeado Observacion
Hora 082321.00 08:23:21 El dato del enunciado
viene en formato UTC.
Posicion 1951.41687,N,09912.72779,W | 1951.41687N, 09912.72779W | Se une cada coordenada
con su orientacion.
Fecha 170520 2020/05/17 DD/MM/YY

Para la recuperacién de los datos de posicién, de fecha y hora de captura del receptor GPS al capturar

una fotografia, se definio el flujo presentado a continuacién en la figura 3.21:

Mapear
parametros

H[

correcto

Feceptor GPS
encendido

h J

Recibir enunciados ]1—

£5e requieren
detos de posicion?

Esperar siguiente
enunciado RMC

}7

Cheksum
correcto

incorrecio

Bandera
esiatus = A

Figura 3.21. Diagrama de flujo de operacion para el receptor GPS

Cabe mencionar que si bien el modulo puede cambiar hacia el disefio final del prototipo de vuelo, el

software desarrollado solo es una interfaz que no esta disefiada especificamente para un determinado
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modulo, ya que la mayoria de médulos, incluyendo los que se tienen considerados de grado especial
operan de la misma forma realizando un procesamiento de manera interna y teniendo como salida los
enunciados NMEA a través del puerto serial por lo que aldn con otro modulo, el software lo podria
soportar solo ajustando el baudrate.

Camara C1098

La primera cdmara que se selecciond fue la C1098 del proveedor Silent System la cual como se menciond
en el apartado 1.6.2 fue utilizada de manera exitosa en las misiones japonesas FITSat-1 en el afio 2012y
HORYU-4 en el afio 2016 lo cual proporciona cierta garantia de que opera de manera correcta en el
ambiente espacial ademas de que tiene un bajo consumo energético lo cual junto con sus dimensiones,
como se observa en la figura 3.22, la hacen una gran opcién con base en los objetivos de la misién del
KuauhtliSAT.

20mm
RS-232 A
oo Oon
Jimeeoe
EEPROM
28mm
DSP
Sensor
 J
b) ¢)

Figura 3.22. Camara C1098: a) fotografia de la camara, b) vista superior, c) vista inferior (crédito de
imagen: Silent System)
La camara C1098 cuenta con un sensor CMOS de imagen y con un motor de compresion JPEG que
transmite las fotografias a través de una interfaz serial por lo que se puede conectar a un dispositivo
externo que puede ser desde un microcontrolador hasta una computadora. En la figura 3.23 se muestra
el diagrama de bloques de la camara. [100]

VGA UART

I

I

I

I

| Image <::> Compression <:::>

: Sensor Engine , Host
I 1
I 1
I 1
I 1
I 1
I 1
I |
I |
I 1
I 1
I 1
I 1
I 1

C1098 camera module EEPROM

S |

Figura 3.23. Diagrama de bloques de la camara C1098 [100]
Las principales caracteristicas de la cdmara se listan a continuacién:
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-Dimensiones fisicas de 20 mm x 28 mm.

-Resolucion VGA de hasta 640x480.

-Voltaje de alimentacion de 3.3v.

-Bajo consumo de energia.

-La interfaz UART admite un total de 6 tipos de velocidad de transmision: 460,800bps, 230,400bps,
115,200bps, 57,600bps, 28,800bps y 14,400bps.

-Los pines de la interfaz serial funcionan con 3.3v.

-Distancia focal de 4 mm.

-Tamafio de pixel: 5.6 um.

-Resolucion de 96ppp x 96ppp (pixeles por pulgada).

La comunicacion serial se realiza mediante el protocolo RS-232 con la velocidad de transmision
predeterminada de 14,400bps por lo que el host debe sincronizarse con el mddulo usando esa velocidad
cuando se enciende para poder enviar comandos de configuracidn y para recuperar la fotografia.

Una transmision RS-232 de un solo byte consta del bit de inicio, el contenido de 8 bits y el bit de parada.
El bit de inicio siempre es 0, mientras que el bit de detencion siempre es 1. El LSB se envia primero y esta
justo después del bit de inicio, la representacién se puede observar en la figura 3.24.

<«— Single Byte Transmission

uels
ovg
Ty
zug
evg
vug
sug
9g
Lyg
dois

Figura 3.0.24. Diagrama de tiempo de un byte del protocolo RS-232 [100]

La configuraciéon de la cdmara se lleva a cabo mediante comandos enviados a través del puerto serial.
Cada comando estd conformado por 6 bytes que se deben transmitir de manera continua uno a uno. Por
ejemplo, el comando SYNC (AAh, ODh, 00h, 00h, 0O0h, 00h) al enviarse utilizando el protocolo RS-232
como se menciond anteriormente se veria como se muestra en la figura 3.25:

< SYNC Command >

00h . . OOh .. 00h .. OOh

Single '
Byte
Figura 3.25. Diagrama de tiempo del comando SYNC [100]
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Donde:

AAh =0b10101010 agregando el bit de inicio y final se tiene: 0010101011
0Dh =0b00001101 agregando el bit de inicio y final se tiene: 0101100001
00h = 0b00000000 agregando el bit de inicio y final se tiene: 0000000001

A continuacién, en la tabla 3.6 se muestra un resumen de todos los comandos disponibles para la cdmara

C1098:
Tabla 3.6. Comandos de comunicacion serial de la camara C1098
Comando Funcién Estructura Parametro
Configurar la
INITIAL velocidad de la OxAA 0x01 OxP1 0x07 0x00 OxP2 P1—Baud rate
interfaz y el tamafio P2 - Resolucién
de la imagen.
GET Obtener imagen OxAA 0x04 0x01 0x00 0x00 0x00 Comando fijo
PICTURE | del modulo.
SNAPSHOT | Capturar imagen. OxAA 0x05 0x00 0x00 0x00 0x00 Comando fijo
Establece el
SET tamafio del
PACKAGE | paquete de datos OxAA 0x06 0x08 0xP1 0xP2 0x00 P1 — Byte inferior
SIZE para transmitir P2 — Byte superior
datos desde el
modulo al host.
RESET Reinicia el modulo. OxAA 0x08 0x00 0x00 0x00 0xP1 P1 - Prioridad
DATA Proporciona la P1 - Length Byte O
LENGTH | informacion de OxAA Ox0A 0x01 OxP1 OxP2 OxP3 P2 - Length Byte 1
longitud de datos. P3 - Length Byte 2
Inicia una
SYNC secuencia de OxAA 0x0OD 0x00 0x00 0x00 0x00
sincronizacion.
Indica el éxito en la P1-Command ID
ACK recepcion del OxAA OxOE 0xP1 0xP2 0x00/P3 0x00/P4 | P2 — contador ACK
comando. P3 - Pkg ID ByteO
P4 - Pkg ID Bytel

Cada uno de los comandos estd compuesto por 6 bytes, algunos son fijos y otros tienen parametros
variables, estos ultimos se utilizan para configurar las diferentes propiedades que se tienen o se

establecen por el médulo de acuerdo con las caracteristicas de la fotografia que requiere capturar.

A continuacion, en las figuras 3.26, 3.27, 3.28 y 3.29, se muestra el flujo de operacion con los comandos

enviados entre el microcontrolador y el médulo C1098 para capturar y recuperar una fotografia:
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SYNC

(AA 0D 00 00 00 00)

SYNC

(AA 0D 00 00 00 00)

Se realiza un “handshake” entre el ™._

hosty el mddulo que indicaquela ™,
realiz6 de

sincronizacion se
manera correcta. ~

ACK

(AA OE 00 00 00 00)

Initial

(AA 01 0707 0007)

SNAPSHOT

(AA 0500 00 00 00)

Set Package Size

4

’

’
’

" El comando SYNC es enviado por el
S host ‘n’ veces hasta que el modulo

< responda con el comando ACK, la

. hoja de datos recomienda enviar el
\\comando maximo 64 veces.

N,
N,

ACK

(AA OE 0D xx 00 00)

SYNC

(AA 0D 00 00 00 00)

" Baud rate: 14400 bps (P1 = 0x07)
™. Resolucion: 640x480 (P2 = 0x07)

AN
N,
N

ACK

(AA OE 01 xx 00 00)

’

" Captura la imagen de lo que este
{‘ en el campo de visién de la
. camara.

N,

ACK

64 bytes (P1 - 0x00 , P2 - 0x40). Establece el

(AA 06 08 40 00 00)

GET PICTURE

»

N\,
N,

. para transmitir la imagen al host.

(AA 04 01 00 00 00)

-

(AA OE 05 xx 00 00)

tamafio del paquete de datos que se usarad

ACK

(AA OE 06 xx 00 00)

.~ Solicita al mddulo la imagen que
. fue capturada.

N\,
AN

ACK

«

(AA OE 04 xx 00 00)

Figura 3.26. Flujo de comandos para realizar la captura de una fotografia
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La longitud de los datos representa el tamafio del archivo de

N,
N,
N,

imagen. Cuando el host emite el comando GETPICTURE, el

{ modulo aceptard y enviara el ‘Data length’ mediante 3 bytes.

! Formato del comando: AA 0A 01 p2 p3, p4 *» «——— Data Length
{ P2 - Byte menos significativo (LSB)

i P3 — Byte de longitud intermedio

{ P4 - Byte mas significativo (MSB)

Figura 3.27. Estructura del comando Data Length

Cada paquete de datos tiene la siguiente estructura:

ommmmmm e Tamafio del paquete de datos ----------------- >
ID Tamafio de los datos Datos de |a imagen Cddigo de verificacion
(2 bytes) (2 bytes) & (2 bytes)
Byte inferior, byte Byte inferior, byte (Paquete de datos - 6 Byte inferior, byte
superior superior bytes) superior
Byte 0 Byte N
Donde:
ID ID del pagquete de datos, empieza de 0000h hasta FOFOh.

Tamario de datos (data size)

Tamano actual de los datos disponibles de la imagen en el paquete.

Datos de la imagen (Image Data) Datos disponibles de la imagen.

Cddigo de deteccidn de error, igual al byte inferior de la suma de
todo el paquete de datos excepto el campo de cddigo de
verificacion. El byte superior de este cédigo es siempre cero. es
decir, Verify Code = byte inferior (suma (byte [0] a byte [N-2])).

Cddigo de verificacion (Verify
Code)

Figura 3.28. Estructura de los paquetes de datos enviados por la camara

ACK .. . ;
Package ID 0000h > < Solicitud del primer paquete de i
(AA OE 00 00 00 00) . datos con la imagen. i

Image Data Package
64 bytes, ID: 0000h

A

ACK
Package 1D 0001h >
(AA OE 00 00 01 00)

< Image Data Package
64 bytes, ID: 0001h

Envio de la fotografia en paquetes ™,

de 64 bytes.
The Last Image Data
< Package
i _ " Confirmacion del termind del

Package ID FOFOh
(AA OE 00 00 F0 F0)

™., envio de laimagen.

N,

Figura 3.29. Flujo de comandos para la recuperacion de la fotografia capturada
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El nimero de paquetes que se recibird estd en funcién del tamafio de laimagen y del tamafio del paquete
de datos que se configuro, se calcula de la siguiente forma:

data length eq (1)
Package size — 6

Numero de paquetes =

De acuerdo con la hoja de datos del fabricante, cuando la division no es exacta se debe ignorar el remante
y sumar 1 al resultado. Lo anterior dard el nUmero de veces que se tiene que enviar el comando ACK
para obtener la imagen completa.

Se trabajo con el baud rate por default con la mayor resolucién disponible, y en package data se escogio
que fuera de 64 bytes para no saturar el buffer.

Un ejemplo de paquete de datos que se puede obtener se muestra a continuacion en a figura 3.30:

0000 FA 01 FF D8 FF EO 00 11 4A 46 49 46 00 01 01 01 00 00 00 00 00 00 OA FF DB 00 43 00 08 06
06 07 06 0508 07 07 07 09 09 08 OAOC 140D 0C 0B OB 0C 1912 130F 14 1D 1A1F1E1D 1A 1C
1C 2024 2E 27 2022 2C 23 1C 1C 28 37 29 2C 30 31 34 34 34 1F 27 39 3D 38 32 3C 2E 33 34 32 FF
DB 004301090909 0C 0B OC 18 0D 0D 18 3221 1C 213232 323232323232 323232323232
323232323232323232323232323232323232323232323232323232323232323232
3232 32FFC4001F00000105010101010101 0000 0000 000000 0001020304 05060008
09 OA 0B FF C4 00 B5 10 00 02 01 03 03 02 04 03 050504 04 00 00 01 7D 01 02 03 00 04 11 05 12
2131410613516107227114328191 A1082342B1C11552D1F02433627282090A 16
17 18 19 1A 25 26 27 28 29 2A 34 35 36 37 38 39 3A 43 44 45 46 47 48 49 4A 53 54 55 56 57 58 59
5A 63 64 6566 67 68 69 6A 7374757677 78 79 7A 83 84 85 86 87 88 89 8A 92 93 94 95 96 97 98 99
9A A2 A3 A4 A5 A6 A7 A8 A9 AAB2 B3 B4 B5B6 B7 B8 BO BAC2C3C4C5C6C7C8C9CA
D2D3D4D5D6 D7 DS D9DAELE2E3E4ESE6GE7 ES EQ EAFLF2 F3FA4 F5 F6 F7 F8 FO FA FF
C4001F0100030101010101010101010000000000000102030405060708090A0BFF
C400B5110002010204040304070504040001027700010203110405213106124151
0761711322328108144291 A1 B1C109233352F0156272D10A162434E125F11718
19 1A 26 27 28 29 2A 35 36 37 38 39 3A 43 44 45 46 47 48 49 4A 53 54 55 56 57 58 59 5A 63 64 65
9100

Figura 3.30. Ejemplo de paquete de datos enviado por la cAmara hacia el microcontrolador durante la
captura de una fotografia

Los diferentes colores representan la informacién como se muestra en la figura 3.31:

R PN R pew

Figura 3.31. Estructura de la informacion recibida en cada paquete de datos enviado por la cadmara

Para construir la imagen, se deben combinar los datos de cada paquete y vaciarlos a un archivo de tipo
imagen que pueda ser visualizado. En primer lugar, se debe quitar el packet ID, el data size y Verify code
del final, después se deben combinar todos los datos de imagen disponibles juntos.

Finalmente, se debe crear un archivo y con extensién *.JPG y escribir los datos de imagen del punto
anterior en él.
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Para el desarrollo y prueba del hardware se realizd la conexidn de la camara con la placa de desarrollo
LaunchPad Tiva C utilizando dos de sus puertos seriales, uno para la comunicacién con la cdmara y el
otro se usé para poder realizar un debug mostrando en una consola los procesos que iba realizando con
la finalidad de identificar fallas, asi como de analizar la respuesta a los comandos enviados. A

continuacion, en las figuras 3.32, 3,33, 3.34 y 3.35, se muestra el proceso de captura con base al flujo
descrito anteriormente.

Ly U =
I ¥

Ly 1=

[¥y]
m

Figura 3.33. Envio de comandos Initial, package size, snapshot y get picture

m m m

Figura 3.34. Envio de comando data length

En este caso, el comando data length respondié los siguientes datos:

OxAA Ox0A 0x01 OEO Ox6A 0x00
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Donde los ultimos tres digitos indican el peso del que tendra el archivo:
006AEOh = 27 360 bytes = 26.71 kb (decimal)

Considerando la formula que se tiene y que el package size se establecié en 64:

27360 eq (2)
i—6_ 471.72 = 413

Numero de paquetes =

Se procede a leer los 413 paquetes extrayendo solo la informacién que pertenece a la fotografia tomada
y validando el checksum de cada paquete para garantizar la integridad de la imagen. Una vez que se
leyeron todos los paquetes para finalizar la transmision se envia el ultimo comando ACK para finalizar la

transmision:

AA OE 0000 FO FO

Figura 3.35. Envio de comando ACK final

La fotografia que se capturo en el proceso anterior se puede observar en la figura 3.36 mientras que el
debug de todo el proceso monitoreado desde una consola se encuentra en la figura 3.37.

AN

= SN—

[ o e wrill

Figura 3.36. Fotografia captura con la camara C1098 y recuperada de la memoria SD
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Enviando SYHC: Af D
Se espera: O0xah 0OxE
Se obtuvo:

Enviando SYHC: Ak D
Se espera: O0xan OxE
Se obtuvo:

Enviando SYHC: Af D

o 0
Ox0 0Ox0 0=x0

0 0
Ox0 Ox0 0O=0

0O Q
O=0 0x0 OxO

Se espera: O0xas OxE
Se obtuvo:

Enviando SYHC: Ak D
Se espera:
Se obtuvo:

0 0
OxD
OxD

0 aQ

O0x0 0x0 0Ox0
Ox7T2 0x0 0Ox0
Se espera: O0xaf OxD Ox0 Ox0 Ox0 Ox0
Se obtuvo: O0xafd OxD Ox0 Ox0 Ox0 Ox0
Enviando FINATL ACK: A E 0 O FS O

La camara se ha sincronizado

Oxnd OxE

Enviando INITIATL
Se espera: 0OxAd
Se obtuvo: Ox4n

(1440 bps 640x4380) :
OxE Ox0 Ox0 O=x0 Ox0
OxE Ox1 O0x7T3 0x0 0O=x0

AR 1 T T OT

INITIAL correcto

gize: OO &6 8 40 O 0O

OxE Oxé O0=x0 0O=x0 0Ox0
OxE Ox& 0xT74 0x0 0Ox0

Enviando packet
Se espera: 0OxAn
Se obtuvo: OxAd Package =ize correcto
Enviando snapshot: A8 5 0 O O 0

Se espera: O0x4d OxE OxS 0x0 Ox0 O=x0
Se obtuvo: O0x4fl OxE Ox5 O0x75 0x0 0x0 Snapshot correcto
Enviando get picture: aa 4 1 0 O Q4
Se espera: O0xan OxE Ox4 Ox0 Ox0 Ox0
Se obtuvo: OxAf OxE Oxd4 OxTe O0x0 O0x0 Get picture correcto
Comando Data length: A48 A 1 EQO &4 O

Tamanio de la imagen: 27360

Tamafio del pagquete de datos (Packages size):
Namero de paquetes (Humber of packages): 472
Guardando. ..

27360 bytes image.

Enviando el Altimo pagquete:

64

ad E O 0 FO FO

Descarga conpleta.

Figura 3.37. Debug en consola del proceso de captura de fotografia con la camara C1098




A continuacion, en la figura 3.38 se presenta mediante un diagrama de flujo del software y las
validaciones que se realizan para la captura de una fotografia con la cdmara C1098.

Camara C1093
encendida

no

¢ Salicitud de
fotografia?

¢ Existe
sincronizacion?

Sincronizacion a L
14400 bps J"‘

7 Sincronizacion
caorrecta?

sintentos = 647 reset por software

Inicializar
-Set baud rate 14400
-lmage size 640 x 430
-Set package size 64 btyes

no

Snapshot

no

no

Figura 3.38. Diagrama de flujo de operacion para la cAmara C1098
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Camara PTCO8

Para la segunda camara se utilizd el modelo PTCO8 de Adafruit© (ver figura 3.39) basada en el chip
VCO706 que cuenta con un sensor CMOS. Aunque no se tiene registro de haber sido utilizada en
proyectos espaciales, su configuracidon y caracteristicas son similares a las de la camara C1098.

El mddulo puede tomar instantaneas y transmitirlas mediante un enlace serial TTL a través del protocolo
RS232 por lo que solo se requiere de dos pines para la comunicacion. Las fotografias son imagenes JPEG
comprimidas, lo que facilita su conservacion en una unidad de almacenamiento.

También cuenta con una amplia documentacién técnica que facilita su implementacién y puesta en
marcha ademas de que por el costo del mddulo es accesible, ademas, se cuenta con el médulo dentro
del inventario disponible de la UAT ya que fue adquirida para realizar pruebas de integracién en otros
proyectos.

lﬂ— 22.0mm —ul
) o)

7 S B )

R £ T

P o (o ) | 28.0mm 32.0mm

= ]

) A ,.’,

B )
0 /)

|ﬂ—25.0mn1—b-|

()

= 32.0mm

b)
Figura 3.39. Camara PTCO08: a) fotografia del mddulo, b) dimensiones (crédito de imagen: Adafruit®©)

Las principales caracteristicas de la camara se listan a continuacién:

-Tamafio de 32 mm x 32 mm.

-Resolucion VGA de hasta 640x480.

-Voltaje de alimentacién de 5v.

-Corriente en operacion: 75 mA.

-La interfaz UART admite un total de 6 tipos de velocidad de transmision: 9,600bps (default), 19,200bps,
38,400bps, 57,600bps, 115,200bps.

-Distancia focal de 3.6 mm.

-Tamafio de pixel: 5.6 um.

-Angulo de visién diagonal: 64°

-Temperatura de operacion: -40°C a 85°C.

La velocidad de transmision predeterminada para la comunicacion es de 38,400 bps, a continuacion, en
la tabla 3.7 se muestran el resumen de los principales comandos utilizados para capturar una imagen
con la camara PTCOS.
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Tabla 3.7. Comandos de comunicacion serial de la camara PTC08

Comando Funcion Estructura Parametro
RESET Reiniciar 0x56 0x00 0x26 0x00 Comando fijo
Establecer la P1:
SET resolucion de 0x56 0x00 0x31 0x05 0x04 0x01 0x00 0x19 0x11-320x 240
RESOLUTION]| la imagen. OxP1 0x00 — 640 x 480
0x22 —160x 120
P1 P2
Velocidad de la AE C8 9600
BAUD comunicacion 0x56 0x00 0x31 0x06 0x04 0x02 0x00 0x08 56 F4 19200
RATE serial. OxP1 OxP2 JA E2 38400
1C 4C 57600
0D A6 115200
TAKE Capturar 0x56 0x00 0x36 0x01 0x00 Comando fijo
PICTURE | imagen.
Indica el éxito
en la recepcion P1 es el tercer
ACK del comando. 0x76 0x00 OxP1 Ox00 byte del comando
que fue recibido.
DATA Tamafio de la 0x56 0x00 0x34 0x01 0x00 Comando fijo
LENGTH imagen.
Comando
enviado por la
ACK DATA | cdmara, indicar P1 - MSB byte
LENGTH | el tamafio de 0x76 0x00 0x34 0x00 0x04 0x00 0x00 0xP1 P2 —LSB byte
la imagen. OxP2
P1-Direccion MSB
Solicitar los P2—Direccion LSB
READ datos de la 0x56 0x00 0x32 0xOC 0x00 Ox0A 0x00 0x00 | P3—Tamafio de los
PICTURE | imagen OxP1 0xP2 0x00 0x00 0OxP3 0xP4 0x00 OxFF datos MSB
capturada. P4-Tamafio de los
datos LSB
La cdmara Los datos de una
ACK READ | envia en bytes | 0x76 0x00 0x32 0x00 0x00 OxFF OxD8 o o o imagen JPEG
PICTURE | laimagen o o o o o OXFFOXD9 0x76 0x00 0x32 0x00 deben comienzan
capturada. 0x00 con FF D8y

terminan con FF
D9
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Aligual que la otra cdmara, algunos de los comandos son fijos y otros tienen parametros variables para
configurar las diferentes propiedades que se tienen.

A continuacién, en la figura 3.40, se muestra el flujo de operacion con los comandos enviados entre el
host y el médulo PTCO8 para capturar una imagen:

RESET .
(0x56 0x00 0x26 0x00) g
« ACK
(0x76 0x00 0x26 0x00)
SET RESOLUTION L -
(0x56 0x00 0x31 0x05 0x04 0x01 0x00 0x19 0X00) -« Resolucion: 640x480 (P1 = 0x00)
ACK
(0x76 000 0x30 0x00 0x00)
TAKE PICTURE

(0x56 0x00 0x36 0x01 0x00)

| ACK

(0x76 0x00 0x36 0x00 0x00)

DATA LENGTH
—
(0Ox56 0x00 0x34 0x01 0x00)

La longitud de los datos representa el tamafio
del archivo de imagen. Cuando el host emite

\
\
AY
\
\
\
\
\
\
\
\
\
\
\
A
\
1

el comando DATA LENGTH, el mdédulo ACK DATA LENGTH
acep_taré y enwaré_ el ‘Ack Data length’ — | (0x76 0X00 0x34 0X00 0x04 0x00
mediante los dos ultimos bytes. 0x00 OxP1 OxP2)
Formato del comando:

P1 - Byte mas significativo
P2 — Byte menos significativo

<« ACK READ PICTURE

READ PICTURE
(0x56 0x00 0x32 0xOC 0x00 OxOA 0x00 0x00 0xP1 0xP2 0x00 0x00 0x00 0x20 0x00 OxFF)

’
’

Se definieron tamafos de paquetes de 32
<_ bits. P3 = 0x00 y P4 = 0x20.

N\,
N,

.. P1y P2 se incrementara en rangos de 32.

\,
N

(0x76 0x00 0x32 0x00 OXO0 OXFFOXD8 6 o o o o o o o OXFFOxD9 0x76 0x00 0x32 0x00 0x00)

Figura 3.40. Flujo de comandos para realizar la captura de una fotografia
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De igual manera, para el desarrollo y prueba del hardware se realizé la conexién de la cdmara con la
placa de desarrollo LaunchPad Tiva C utilizando dos de sus puertos seriales, uno para la comunicacion
con la camara (diferente a los ya ocupados por el receptor de GPS y la cdmara C1098) y el otro como
interfaz para realizar el debug mostrando en una consola los procesos que iba realizando con la finalidad
de identificar fallas, asi como de analizar la respuesta a los comandos enviados. A continuacién, en las
figuras 3.41, 3.42, 3.43, 3.44 y 3.45, se muestra el proceso de captura con base al flujo que se acaba de
describir.

Enviando SET RESOLUTICH:
OxTe 0x00 0x30

Se obtuvo: OxTe 0x0 0x30 Ox
Comando correcto

Enviando TAEE E: OxSe 0=x00

Se espera: 0xTe ] =00

Enviando DATA LENGTH:
Se espera: 0xTe (0x00
obtuvo:
obtuvo: O0xTe 0x0 0x34
LOMancdo COXrrecto

Guardando...48000

Figura 3.44. Envio de comando DATA LENGTH
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Los dos ultimos bytes del comando data length indican el tamafio de la imagen, para el ejemplo se

obtuvo:
0xBB80 = 48,000 bytes = 46.87 KB

Enviando READ PICTURE: Ox56 Ox00 0Ox32 Ox0C Ox00 Ox0A Ox00 Ox00 OxPl OxP2 Ox00 Ox00 Ox00 Ox20 Ox00 OxFF

....................... Descarga completa.

Figura 3.45. Envio de comando READ PICTURE

La fotografia que se capturo en el proceso anterior se puede observar en la figura 3.46 mientras que el
debug de todo el proceso monitoreado desde una consola se encuentra en la figura 3.47.

Figura 3.46. Fotografia captura con la camara PTCO08 y recuperada de la memoria SD
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PTCOZ Camera snapshot test

Enviando EESET: 0OxS& 0x00 Ox2&e 0x00
Se espera: 0x7T6 0x00 Ox26 0x00

Se obtuvo:
Se obtuvo: Ox7T6 Ox0 Ox26 Ox0 O=x0
Comando correcto

Enviando S5ET EESCLUTICH: OxS6 0OxO0 0Ox31 Ox0S5 0OxO04 Ox0l Ox00 0Ox19 Ox00
Se espera: 0xTe 0x00 O0x30 O0x00 O0x0O0

Se obtuvo: Ox76 0x0 0x30 Ox0 Ox1 0OxO
Comando correcto

Enviando TAKE PICTURE: 0Ox56 0x00 O0x36 O0x01 0Ox00
Ee espera: 0xTe 0x00 0Ox36 O0x00 0x00

Ee obtuwvo:
Se obtuvo: Ox76 0x0 0x36 0x0 0Ox0
Comando correcto

Enviando DATA LENGTH: OxS6 O0x00 Ox34 0x01 0Ox00

Se espera: 0x7T6 0x00 0x34 0Ox00 0Ox04 0Ox00 0Ox00 OxPl OxP2
Se obtuwvo:

Ee obtuvo: Ox76 0x0 0x34 Ox0 Ox4d 0Ox0 Ox0 OxBBE 0OxE80
Comando correcto

Guardando...48000 bytes image.

Enviando READ PICTURE: OxS56 Ox00 Ox32 0x0C O=x00 Ox04 O=x00 O0x00 OxPl OxP2 Ox00

captura de fotografia con la camara PTCO08

A continuacion, en la figura 3.48 se presenta mediante un diagrama de flujo el software vy las
validaciones que se realizan para la captura de una fotografia con la cdmara PTCOS.




Camara PTCO2
encendida

no

Zaolicitud de
fotografia?

no
1—[ Set resolution 640 x 430 ]

i
Take picture
gi

Read picture

no i

i correcto?

Figura 3.48. Diagrama de flujo de operacion para la cAmara PTC08

Modulo para lectura y escritura de la memoria SD

La mayoria de microcontroladores tienen una unidad de almacenamiento integrada extremadamente
limitada, en este caso el microcontrolador ARM de la tarjeta TIVA C cuenta con una memoria EEPROM
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de 2KB [84], considerando que el tamafio promedio de la fotografias de ambas camaras es de 50KB se
entiende la necesidad de contar con una unidad de almacenamiento externa aun cuando se tenga
disponible la memoria flash (256KB) ya que escribir en ella resulta un tanto complejo ademas de que se
debe tener cuidado en no sobrescribir el firmware del microcontrolador lo cual es un gran riesgo
considerando que si llegase a pasar cuando el satélite este en operacion no habrd forma de
reprogramarlo por lo que la carga util quedaria inutilizable.

Para la seleccion del dispositivo y tipo de tecnologia que se usara para el almacenamiento, es importante
recordar las condiciones ambientales en las que operara el satélite, ya que la mayoria de los dispositivos
de almacenamiento son muy susceptibles a la corrupcién de datos ante la radiacion de campos
magnéticos y eléctricos, ademds, se debe tomar en cuenta la funcién que desempefiara dentro del
subsistema. En este caso se utilizard solamente como almacenamiento masivo para las fotografias que
sean capturadas por lo que debe ser del tipo no volatil toda vez que el subsistema se apagara y encenderd
constantemente. Al no requerirse una gran cantidad de procesamiento de datos no se consideraron
memorias de alta densidad o de lectura/escritura en paralelo como pueden ser la memoria de acceso
aleatorio o RAM (Random Access Memory por sus siglas en inglés).

Una opcion viable son las memorias ferroeléctricas de acceso aleatorio o FRAM (Ferroelectric Random
Access Memory por sus siglas en inglés) las cuales son memorias de tipo no volatil por lo que no
dependen de estar energizadas para conservar la informacién que contienen, presentan un bajo
consumo de energia y una alta velocidad de escritura y lectura, ademas de que al estar hechas de
materiales ferroeléctricos no son susceptibles a errores suaves (cuando algunos de sus bits pueden
cambiar de polaridad o a un estado opuesto) ocasionados por campos magnéticos y eléctricos originados
por particulas alfa, rayos cosmicos, iones pesados, rayos gamma, rayos X, etc. aunque se debe tener en
cuenta que la capacidad de almacenamiento de FRAM es baja en comparacion con otro tipo de
memorias. [101]

Debido a esto, es aconsejable utilizar dispositivos de memoria flash con controladores de alto nivel que
faciliten la integracion con cualquier sistema como lo son las tarjetas digitales seguras (SD card). La
principal ventaja de estos dispositivos de almacenamiento es que permiten utilizar sistemas de archivos
de terceros que son muy eficientes y confiables y que permiten sortear la activad de desarrollarlo desde
cero. [102]

Existen diferentes tipos de tarjetas SD cuyas caracteristicas varian en funcién de la aplicacién para la cual
se utilizara. A continuacién, en la tabla 3.8, se presenta un resumen de las caracteristicas que tiene cada
tarjeta mientras que en la figura 3.49 se muestra una comparativa de la velocidad de lectura escritura
gue soportan [103]:
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Tabla 3.8. Tipos de memoria SD [103]

Tipo SD SDHC SDXC SDUC
) Mas de 2 GB hasta| Mas de 32 GB Mas de 2 TB
Capacidad Hasta 2 GB
32 GB hasta 2 TB hasta 128 TB
Sistema de archivos FAT 12, 16 FAT 32 exFAT exFAT
- T - - - TH
SD Iogo s.'j 5‘ Sj' SJ
X OJ/C
SD 32x24x2.1 mm, Aprox. 2g
Tamafo Mini SD 21.5x20x 1.4 mm, Aprox. 1g
Micro SD 11 x15x 1.0 mm, Aprox. 0.5g
Modo de
velocidad
C2,C4,C6
normal
(NS)
Modo de alta
] C2,C4, C6, C10, V6, V10
velocidad (HS)
Modo de ultra
Velocidad | alta velocidad - C2, C4, C6, C10, U1, U3, V6, V10, V30

| UHS-I

Modo de ultra
alta velocidad
[ UHS-II

C4, C6, C10, U1, U3, Vb, V10, V30, V60, V90

Modo de ultra
alta velocidad
[ UHS-1II

C4, C6, C10, U1, U3, V6, V10, V30, V60, VIS0
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Velocidades:

Card Image

90MB/sec | Voo

B0MB/sec V60

30MB/sec 3 V3o
W

O3PIA it

10MB/sec @ | V1o
BMB/sec € 773
4MB/sec @
2MB/sec @

Figura 3.49. Velocidad de memorias SD por clase [103]

Existen dos formas de interactuar con la tarjeta SD: el modo SD y modo SPI.

El modo SD es el mas rapido ya que utiliza una conexién en paralelo de 4 bits con una frecuencia de 50
MHz, sin embargo, el protocolo y comandos de transferencia se encuentran patentados y bajo el control
de marcas registradas por lo que no se permiten controladores de cédigo abierto, razén por la cual no
existen ejemplos de codigo o librerias de libre acceso para utilizar este modo. [104]

Por otra parte, el modo SPI es soportado por la mayoria de las tarjetas y no requiere ningun tipo de
licencia y aunque es de una velocidad menor debido a que utiliza una conexion serial [105] practicamente
lo soporta cualquier microcontrolador por lo que es el mas utilizado tanto para aplicaciones terrestre
como espaciales.

Las tarjetas SD son almacenamiento en bruto lo cual indica que solo son sectores dentro de un chip. Esto
representa una gran ventaja ya que significa que se puede formatear la tarjeta SD para que sea
compatible con el sistema de archivos de cualquier sistema operativo, no obstante, el 99% de las
computadoras, camaras, reproductores de MP3, dataloggers, etc. utilizan el sistema de archivos FAT16
o FAT32. [106]
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En cuanto a las especificaciones eléctricas, funcionan con un voltaje de alimentacién de 3.3V, el consumo
de energia al escribir en la tarjeta es de 100mA o en ocasiones superior, esto significa que debe tener
una fuente de alimentacion de 3.3V que pueda mantener el voltaje en la linea de manera constante. La
conexion con los pines de comunicacién utiliza una légica de 3.3V que es bastante sensibles en cuanto a
los bits de datos que recibe por lo que se requieren transiciones muy cuadradas, en consecuencia, los
divisores de voltaje con resistencias y los cables de un divisor de voltaje basico podrian tener un efecto
perjudicial en la velocidad de transicion y en la calidad de los datos transferidos. [107]

Debido a esto se optd por utilizar el modulo de la figura 3.50 que sirve de interfaz para realizar la
conexion de la tarjeta SD con el microntrolador lo cual elude las situaciones mencionadas aunado a que
solo pesa 10g, tiene un tamafio de 24mm x 42mm x 12mm y puede operar en un rango de temperatura
de operacion entre -40°C a 85°C.

Figura 3.50. M6dulo de interfaz de la tarjeta microSD [108]

La ventaja consiste en que el mdédulo tiene integrado un regulador de voltaje de bajo consumo que
convierte los voltajes del rango de 3.3V - 6V a ~ 3.3V. También cuenta con el chip 74LVC125A (level
shifter) que funciona como un buffer nivelador de sefial que convierte la légica de interfaz del rango de
3.3V -5V a 3.3V. La distribucién de estos componentes se observa en la figura 3.51.

Level Shifter

Voltage Regulator
Figura 3.51. Regular y level shifter integrado al médulo de interfaz [109]

Por lo tanto, el mddulo permite conectar directamente al microcontrolador sin la necesidad de agregar
circuiteria externa como se muestra en la figura 3.52.
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Figura 3.52. Distribucion de los pines en el médulo para su conexién con un microcontrolador [109]

Donde:

Pin de suministro de energia, debe conectarse a la fuente de alimentacion de 5v.

Pin para conectar a la tierra del circuito.

(Master In Slave Out) salida SPI del médulo de tarjeta Micro SD.

(Master Out Slave In) entrada SPI al Médulo de Tarjeta Micro SD.

(Serial Clock) pin que acepta pulsos de reloj que sincronizan la transmision de datos generada por
el microcontrolador.

(Slave Select) pin utilizado por el microcontrolador (Master) para habilitar y deshabilitar dispositivos
especificos en el bus SPI.

Este componente fue utilizado en el disefio del prototipo de la carga Util del nanosatélite ICUBE-2 (ver
figura 3.53) con la finalidad de asegurar los niveles constantes en las sefiales y de facilitar las conexiones

por lo que también se tiene antecedentes de su uso en proyectos espaciales.

Figura 3.53. Modelo del prototipo de carga util para imagenes del nanosatélite ICUBE-2 [72]

Para la escritura en la memoria desde el microcontrolador, se requiere que la memoria este formateada
para el sistema de archivos FAT 32 lo cual limita a que se utilice un dispositivo de mas de 2 GB de espacio.
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Para las pruebas se utilizd una tarjeta micro SDHC clase 4 de 8 GB la cual se formateo utilizando en el

software oficial de uso libre de la asociacién (ver figura 3.54 y 3.55).

File Help
Select card
F:\ - KUAUTLISAT ~
== SD Card Formatter =
Card information
Type SDHC sj o Formatting was successfully completed,
Capacity 7.21GB Volume information:
File system: FAT32
! . Capacity: 7.21 GB [7,736,393,728 bytes)
F il il
AR Free space: 7.21 GB [7.736,360,960 bytes)
®) Quick format Cluster size: 32 kilobytes
Vol label: KUALUTLISAT
() Overwrite format lume fabe
[JcHs format size adjustment
Wolume label
| KUAUTLISAT |
5D Logo, SDHC Logo and SDXC Logo are trademarks of 50-3C, LLC,

Figura 3.54. Software SD Card Formatter (Crédito imagen: SD CARD ASSOCIATION (SDA) ®)

. Propiedades de KUAUTLISAT (F:) *
Uso compartido ReadyBoost Personalizar
General Herramientas Hardware

KUALTLISAT
Tipo: Unidad de USE
Sistema de archivos: FAT32
. Espacio usado: 98,304 bytes 96.0 KB
Espacio disponible: 7,736,295,424 7.20GB
Capacidad: 7,736,353,728 bytes 7.20GB
Unidad F:
Cancelar Aplicar

Figura 3.55. Propiedades de la unidad con formato FAT 32

Otra consideracidon que se debe tener es que la biblioteca de cddigo abierto que se utilizd para manejar
la tarjeta microSD no admite nombres de archivo largos (FLN por sus siglas en inglés). En cambio, usa el
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formato 8.3, es decir, 8 bytes para el nombre y tres para la extension ademas de que no es sensible a
mayusculas o mindsculas.

La modificacion e implementacién de los nombres de archivos largos implica un aumento en el consumo
de la memoria RAM lo cual a su vez afecta el tiempo de respuesta en la lectura y escritura de los archivos
y debido a que el nombre del archivo no es un punto importante dentro del desarrollo del subsistema se
opto por utilizar el formato 8.3 establecido.

A continuacion, en la tabla 3.9 se presenta la nomenclatura con la que se almacenaran las fotografias
dentro de la memoria.

Tabla 3.9. Nomenclatura de los nombres de las fotografias capturadas

Cémara Nomenclatura
PTCO8 CPTC xx.jpg
C1098 1098 xxjpg

Lo cual da la posibilidad de guardar como maximo 99 fotografias por camara que es suficiente para el
espacio y fotografias que se tienen consideradas para la mision.

Cabe mencionar también que los archivos tendran la extension JPG y la estructura del archivo serd como
se muestra a continuacién en la figura 3.56:
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Figura 3.56. Estructura de las imagenes almacenadas en la memoria SD

Imagen en bytes

a) Enlatabla 3.10 se muestran los datos del GPSy el respectivo formato con el que se guardan
dentro de la fotografia.
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Tabla 3.10. Almacenamiento de los componentes mapeados del receptor GPS

Dato Formato
Fecha de captura AAAA/MM/DD
Hora de captura HH:MM:SS
Coordenada latitud Latitud + orientacion
Coordenada longitud Longitud + orientacion

Para las posibles afectaciones por radiacién o campos electromagnéticos, en las siguientes fases de
desarrollo se tiene considerado proponer la adquisicion de componente de la empresa DELKIN DEVICES®
que es proveedor de dispositivos de almacenamiento a empresas que fabrican y han enviado dispositivos
y sistemas al espacio utilizando sus tarjetas SD de grado industrial [110] cuyo precio aproximado al
momento de realizar el presente trabajo para una tarjeta UHS-1, Class 10 de 2 GB es de 48.48 ddlares
[111] con un rango de operacion de temperatura de -40 °C a 85°C.

Es importante mencionar que existe un estudio realizado por el MIT que tenia el objetivo de medir la
tolerancia de dosis total de ionizacion (TID por sus siglas en inglés) de componentes que son utilizados
comunmente en pequefios satélites. Entre los componentes analizados se encuentran las tarjetas SD y
en el estudio se probaron tres productos diferentes:

-una tarjeta SD de grado industrial de DELKIN DEVICES®
-una tarjeta SD de grado industrial de Sandisk®
-una tarjeta SD de grado industrial de Transcend®

La prueba consistio en someter a diferentes niveles de radiacion las memorias durante dos estados, en
lectura/escritura y cuando estaban apagadas o no conectadas a una fuente de energia. El producto
DELKIN DEVICES® funciond satisfactoriamente en ambos estados mientras que los productos de
SanDisk® y Transcend® sufrieron numerosas fallas en ambos estados para los niveles de radiacién altos.
[112]

Otra opcion pueden ser las tarjetas SD de la empresa SMART® Modular Technologies de la cual se tiene
registro que una de sus tarjetas de grado espacial fue considerada para el desarrollo del prototipo del
nanosatélite ICUBE-2 cuyo desarrollo actualmente se encuentra cancelado por cuestiones de logistica.
[113] El costo aproximado para de una tarjeta de grado industrial de este proveedor es de 39.99 ddlares
[114] con un rango también de operacion de temperatura de -40 °C a 85°C.

3.1.3 Disefio base

Una vez que se seleccionaron y probaron de manera individual los componentes para el sistema, se
procedid a establecer las conexiones finales entre los pines del microcontrolador y cada uno de los
componentes como se definid en el disefio tedrico.

Esto se realizd con el objetivo de generar un disefio base que permita continuar con el desarrollo y
fabricacidon de la tarjeta PCB. En la tabla 3.11 se lista el nimero de pin que utilizarad y se indica a que
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componente estara conectado. Asi mismo, en la figura 3.57 se presenta un diagrama de la distribucién
de los pines de la tarjeta de desarrollo Tiva C.

Tabla 3.11. Pines de conexion de los componentes con el microcontrolador

Dispositivo Pin dispositivo Pin Tarjeta TIVA C
Puerto serial 1
, Tx 3 (Rx PBO)
Camara C1098
Rx 4 (Tx PB1)
Puerto serial 2
i Tx 33 (Rx PD6)
Camara PTC48
Rx 32 (Tx PD7)
Puerto serial 3
Tx 35 (Rx PC6)
Receptor GPS
Rx 34 (Tx PC7)
Puerto serial 5
Subsistema de Tx 5 (Rx PE4)
comunicaciones Rx 6 (Tx PE5)
Puerto 12C
SCL 19 (SCL PB2)
OBC
SDA 38 (SDA PB3)
Puerto SPI 2
CS 2 (CS PB5)
) SCK 7 (SCK PB4)
Memoria SD
MOSI 15 (MOSI PB7)
MISO 14 (MISO PB6)

Como se observa, se tiene una comunicacion directa con el subsistema de comunicaciones mediante un
puerto serial, esta conexién se definid con el equipo del proyecto para realizar el envio de los datos de
posicion vy la fotografia directamente al subsistema para que este la procese y la transmita de manera
inmediata.

El proceso de captura y lectura del GPS es el mismo que se comentd anteriormente con la diferencia de
que en lugar de guardar la informacién dentro de la memoria SD, se enviara al puerto serial conectado
al subsistema de comunicaciones. Este subsistema junto con la carga Util se preparara para realizar este
proceso a partir de los comandos 12C de la computadora de vuelo.

En conjunto con los encargados del desarrollo del subsistema de Comunicaciones, se definié un esquema
de envid de caracteres de validacion para confirmar la comunicacidon entre el subsistema antes y después
de la transmisidn de la fotografia. El flujo que es detonado por los comandos de la computadora central
se muestra a continuacion en la figura 3.58.
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Figura 3.57. Pinout de la placa de desarrollo Tiva C LaunchPad (crédito de imagen: Texas Instruments) [115]

Se envia
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eer datos~gl Capturar validacion subsistema de Se envia er:r:?r%aggloe?:rf{:' subsistema de
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Se envia comando de error: 1

“err” J
Figura 3.58. Diagrama de flujo de transmisién de fotografia al subsistema de comunicaciones
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Cabe mencionar que el subsistema de potencia (EPS) proporcionara una linea de voltaje de 5v para toda
la carga util, no obstante, las especificaciones técnicas de la cdmara C1098 indican niveles de voltaje de
3.3v para alimentacion y para ciertos pines. Para esto se agregd un regulador de voltaje para generar dos
lineas de alimentacién dentro del subsistema, una de 5v y otra de 3.3v.

El integrado a utilizar es el regulador de voltaje lineal ajustable LM317 de tres pines el cual a partir de un
voltaje de entrada entre 3v a 40v de corriente directa puede generar un voltaje de salida estable en un
rango de 1.2v a 37v. El valor del voltaje de salida se obtiene variando el valor de dos resistencias externas
conectadas al pin Adjust como se observa a continuacién en la figura 3.59.

Input Output
v, O . LM317 i - —0 Vg

Adjust R, .
. '___‘I 3 ] INPUT 200
= Vigr =125V
% O 1 2 ] ouTtPUT L !
a 1 C; : Co

I | T T~
| 51 ADUUST = 01 F T 10uF
Rz

||-|—4|

Figura 3.59. Configuracion de pines del regulado LM317 (izquierda) y circuito basico de regulacién de
voltaje (derecha) [Crédito de la imagen Texas Instruments]

El voltaje de salida se calcula con la siguiente formula:

R, eq (3
Vo = Vyes (1+R—)+(1Ad,-*R2) q(3)
1

Considerando que el integrado siempre mantiene el voltaje de Vrer en 1.25v y que lagj tiene un valor
aproximado de 50 pA por lo cual puede despreciarse, el valor de la resistencia R2 para obtener un voltaje
de salida de 3.3v se puede calcular de la siguiente forma:

_ o = Veer)Ry eq (4)

2
Vre f

Con el objetivo de utilizar valores comerciales de resistencias, para Ri se utilizd una resistencia de
330Q. Sustituyendo valores en la ecuacion 4 se tiene:

_ (3.3v — 1.25v)(330Q)

z 1.25v
Para conseguir este valor de resistencia equivalente componentes comerciales, se colocaron dos

= 54120 eq (5)

resistores en serie de 470Q y 82Q).
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Posteriormente, siguiendo las recomendaciones del fabricante de la tarjeta de desarrollo [116] vy
priorizando el consumo de energia sobre la velocidad de transmision de los datos en el bus 12C, se
colocaron 2 resistencias pullup con un valor de 10kQ en los pines SDA y SCL hacia una fuente de 5v.

A partir de la seleccidn y asignacién de pines se generd un diagrama general de las conexiones entre los
componentesy los pines del microcontrolador, este diagrama se observa en la figura 3.60. Por otra parte,
en la figura 3.61 se presenta el flatsat del subsistema (circuito armado en protoboard), mismo que se
utilizé para verificar el funcionamiento de cada uno de los componentes de manera individual y en
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Figura 3.60. Diagrama de conexion de los componentes con el microcontrolador. Las fuentes etiquetadas
como 5v y 3.3v representan a la linea de voltaje del EPS y a la linea que se generara con el circuito
integrado LM317
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Figura 3.61. Flatsat de la propuesta del subsistema para la carga util
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Capitulo 4. Implementacién del subsistema y pruebas de verificacion

A partir del disefio base, se procedio a realizar la implementacién del sistema en un PCB con la finalidad
de generar una tarjeta que cumpla con la especificacion TubeSat y que permita realizar pruebas de
integracion con los otros subsistemas para posteriormente ensamblar el modelo de ingenieria del
nanosatélite.

4.1 Disefio y manufactura de la tarjeta PCB

Siguiendo las condiciones y métodos de desarrollo que se utiliza en los demas subsistemas, el disefio del
PCB se realizé con el software Altium Designer® utilizando una version de prueba. Para esto se tomo el
disefio generado por el equipo de trabajo en el software de SolidWorks® (ver figura 4.1) de la placa para
la especificacion TubeSat y se importd a Altium Designer® para utilizarlo como la base en la cual se
posicionaron y trazaron las conexiones de los componentes.

Figura 4.1. Disefio 2D y 3D de la placa de la especificacion TubeSat [Créditos de la imagen: UAT-FI-
UNAM]

Si bien el nanosatélite KuauhtliSAT inicialmente se basd en la ingenieria base de Inter Orbital, el uso de
camaras para el nuevo nanosatélite fue un punto nuevo a considerar dentro del desarrollo de la
estructura. En el apartado 2.2 se presentaron los prototipos iniciales del nanosatélite en el que se
menciond que las camaras estaran distribuidas de manera perpendicular en un plano de dos
dimensiones posicionando una camara en una de las caras laterales mientras que la otra camara se
colocara en la tapa superior.
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A partir de ese prototipo, el equipo encargado del desarrollo de la estructura esta realizando un estudio
personalizado para integrar las cdmaras seleccionadas en el presente trabajo las cuales son los modelos
PTCO8 y C1098, esta ultima serd la que se posicionara en la cara lateral. Debido a sus dimensiones y
ergonomia se estan realizado disefios buscando que el dispositivo quede fijo de tal manera que se
soporten las pruebas que se realizan en las siguientes fases como lo son las pruebas de vibracién. En la
figura 4.2 se muestra el disefio mas reciente para esta integracion.

Adaptador

Vista frontal Vista trasera

Tuercas

adaptador

Lente camara

18

-

Vistainterna Vista externa
Figura 4.2. Disefio 3D para la integracién de la camara C1098 en la estructura del nanosatélite [Créditos

de la imagen UAT]
Debido a que las camaras se incrustaran dentro de la estructura del nanosatélite, pero forman parte de
la carga util, para cada camara se considera un conector que debe de tener su contraparte en la tarjeta
PCB para realizar la conexion.

Para la cdmara C1098, debido a que, de fabrica, la salida del mddulo es con un conector macho Jst Xh de
cuatro pines, en la placa, la conexidn se realizara con el conector Jst Xh hembra como se observa en la
figura 4.3.

119



Figura 4.3. Camara C1098 con cable Jst Xh (izquierda) y conector extremo a la cAmara que se
implementard en la tarjeta PCB (derecha)
La camara PTCO8 no contiene un conector de fabrica, solo cuenta con el espacio para los pines por lo
que se soldaron directamente 4 cables en cuyo extremo tienen un conector hembra Jst Xh como se
puede observar en la figura 4.4, de esta manera en la placa se debe tener el conector macho para realizar

la conexion.

\N"

S
mara PTC08

A

Figura 4.4. Impleentcién del conector hembra Jst Xh a la ca

Buscando integrar toda la tarjeta de desarrollo Tiva™ C Series TM4C123G LaunchPad dentro del PCB, se
agregaron dos headers 1x2 de 2,54 mm o 0,1 pulgadas (figura 4.5) idénticos a los que tiene la tarjeta
tomando de referencia la informacién de la guia de usuario (ver tabla 4.1y figura 4.6) de la tarjeta de
desarrollo [117]. Esto se realizd debido a que el subsistema entrara en la fase de pruebas y de integracion
por lo que se facilitara realizar el debug y despliegue de actualizaciones del software sin requerir agregar
hardware dentro de la placa ya que la tarjeta cuenta con su propio puerto JTAG para programarla ademas
del puerto serie conectado al USB con el que se conecta a un ordenador.

Figura 4.5. Header macho de dos filas de 2,54mm [Créditos de la imagen Samtec Inc]
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Tabla 4.1. EK-TM4C123GXL (Tiva C) Lista de materiales [Créditos de la imagen Texas Instruments]

Ref Des | Qty Description Manufacturer Manufacturer Part No
USB Connector, Micro B Recept .
J11 1 RA SMT BTTM MNT Hirose ZX62-B-5PA
Samtec TSM-110-01-S-DH-A-P-TR
Header, 1x2, 0.100, SMT, AUCON 10995
12,14 2 | Horizontal Unshrouded, 0.230
Mate Major League | 1\ 15\.110-D-02-T-H-AP-TR-p-LF
Electronics
USB Connector, Micro A/B .
J9 1 Receptacle SMD Hirose ZX62-AB-5PA
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Figura 4.6. Modelo y posicionamiento de los headers de dos filas integrados en la tarjeta Tiva C

Launchpad [Créditos de la imagen Texas Instruments]

Teniendo todos los componentes y conectores definidos se procedid a realizar el diagrama esquematico
que se observa en la figura 4.7, posteriormente, se realizé la distribucidon de los componentes y el trazado
de las pistas para las conexiones como se presenta en la figura 4.8. Cabe mencionar que, debido al
espacio y tamafio de los componentes, el disefio se considerd para una placa de dos caras.
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Figura 4.7. Disefio del esquematico del circuito para de la tarjeta electronica de la carga util

Figura 4.8. Disefio del PCB de la tarjeta electrénica de |
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A continuacion, en la figura 4.9, se presenta la vista 3D de la placa que fue exportada desde el mismo
software. Esta funcionalidad es de gran ayuda ya que permite jugar con la distribucién de los
componentes a un nivel mas cercano al resultado final con lo cual se pueden corregir posibles desaciertos
que suelen identificarse hasta el momento de soldar los componentes o cuando las rutas ya han sido
impresas lo cual representa un ahorro de tiempo y costos.

Figura 4.9. Vista 3D del PCB de la tarjeta para la carga util

Descripcién de la placa:

* H1 es el conector para el receptor GPS.

e H2 es el conector para la cdmara PTCOS.

¢ H3 es el conector para la cdmara C1098.

* H4 es el conector para el bus 12C de comunicacion con la computadora central.
¢ Los resistores PR SDA y RP SCL son las resistencias pullup para el bus 12C.

¢ J1yJ4 son los puertos para conectar la tarjeta de desarrollo Tiva C.

e H7 es el puerto para la conexion serial con el sistema de comunicaciones.

* H8 es el puerto para el mddulo de lectura de la memoria microSD.

* H9 es el puerto para la conexion a la linea de voltaje de 5v proporcionada por el EPS.

e | os capacitores Ci, Co y los resistores R1, R2, R3 junto con el regular de voltaje forman un arreglo
para generar la salida de 3.3v constante y estable.

Para la impresion del circuito en la placa fendlica de cobre (ver figura 4.10), se utilizd el método de
transferencia de calor siguiendo los siguientes pasos:

-Se imprimio el circuito en papel satinado con una impresora laser.

-La impresion se coloco sobre la placa fendlica y se aplicd durante unos minutos calor y presion para
adherir el trazado de las rutas a la placa.

-Se sumergid la placa con el papel aun adherido en agua hasta que el papel se disolvid y despegd.
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Figura 4.10. Placa fendlica e impresion del circuito

-Se sumergio la placa en cloruro férrico para disolver el cobre sobrante y dejar solo el de las rutas
(ver a continuacion figura 4.11).

Figura 4.11. Disolucién del cobre del PCB

-Se realizaron las perforaciones con un taladro y se soldaron los componentes (ver a continuacion
figura 4.12).

Figura 4.12. Tarjeta PCB del subsistema de carga util: a) cara superior, b) cara inferior y c) PBC con la
tarjeta Tiva C ensamblada
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4.2 Pruebas de funcionalidad

La tarjeta impresa se comenzé a revisar validando el funcionamiento del regulador de voltaje. Se conecto
a la tarjeta una fuente externa de 5v para simular la linea de voltaje que proporcionara el EPS y con un
multimetro digital se verifico que el nivel de voltaje en la salida del LM317 fuera de 3.3v como se observa
a continuacion en la figura 4.13.

Figura 4.13. Validacién de la generacion de la linea de voltaje a 3.3v con el regulador LM317

Posterior a esto, se realizd una revision de la continuidad entre las pistas para verificar que no existieran
cortos circuitos y que las conexiones entre estas fueran correctas.

Con la finalidad de comprobar el funcionamiento de la tarjeta de acuerdo con los requerimientos de la
mision, se simuld un flujo completo de la operacion que tendrd el subsistema dentro del nanosatélite.
Para esto se utilizé una fuente externa de 5v en lugar del EPS y mediante un microcontrolador que simula
la computadora central se programa una rutina de envio y recepcién de comandos a través de su puerto
12C el cual se conectd al puerto del mismo tipo de la tarjeta fabricada para su recepcion. Las conexiones
simuladas con los diferentes subsistemas se presentan en la figura 4.14.
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Figura 4.14. Pruebas de funcionalidad de carga til simulando la conexién a los demés subsistemas

Tanto la tarjeta como el microcontrolador que simula la computadora central se conectaron a un equipo
de computo para poder visualizar a través de la interfaz gréfica del puerto serial los comandos enviados
y las respuestas recibidas como se observa en la figura 4.15.

& coms -

|A

CBC simulacidn de comandos I2C
Comando enviado a la carga util: 1
Se enviard el comandeo 0x0l
Respuesta recibkida: 0=00

Comando enviado a la carga util: B
Se enviara el comando 0x0R
Bespuesta recibida: 000

Comando enviado a la carga util: B
Se enviard el comando 0x0B
Respuesta recibkida: 0=00

Comando enviado a la carga util: D
Se enviard el comando 0x0D
Bespuesta recibida: 000

Comando enviado a la carga util: B

Se enwiard 21 comandn Q=03

[+ Autoscrell [] Mostrar marca temporal Sin ajuste de linea v| |9600ha.|cin v
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§ com4 - O X

Enviar
==FPrueba de integracion final== L
Configuraciones inicializadas
Carga util en espera...
Captura camara 1 (Cl09S8) con almacenamiento

v

[~] Autoscroll Sin ajuste de linea | 9600 baudic  ~

b)
Figura 4.15. Simulacién de envio/recepcion de comandos entre la computadora central a) y la carga util b)

Por otra parte, se desarroll6é una aplicacion de escritorio en .NET (ver figura 4.16) para recibir informacion
mediante el puerto serial y almacenarla. Con esta aplicacion se simuld al subsistema de comunicaciones

en la recepcién de fotografias enviadas por la carga Gtil lo cual permite verificar el resultado y los posibles
errores durante la transmision.

UAT - Fl - UNAM

SIMULACION DE RECEPCION DE FOTOGRAFIAS EN EL SUBSISTEMA DE COMUNICACIONES

Puerto Serial Baud Rate

CE— e — T
Actualizar

Debug

Puerto COM5 inicializado comectamente

Esperando datos en el puerto serial

La fotografia se capturd comectamente, se envia comando de
confimacion "A"...

En espera de los datos...

La fotografia se capturd comectamente, se envia comando de
confimacion "A"...

En espera de los datos...

Fotografia recibida comectamente

Figura 4.16. Simulacién de envié / recepcion de fotografia al subsistema de comunicaciones

A continuacion, en la figura 4.17, se muestran una fotografia captura con cada camara ademas de los
datos del GPS obtenidos en cada una.
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Figura 4.17. Fotografias capturadas con las camaras a) C1098 y b) PTCO08 y datos de posicién

Posteriormente, se efectud una busqueda en internet de la ubicacion actual (ver figura 4.18) y
considerando el formato de los datos de posicién proporcionados por el receptor GPS, se puede observar
que los datos son muy cercanos a con los de la buUsqueda lo cual corrobora que el receptor GPS vy la
lectura de los datos se esta realizando correctamente.
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Direccién

54680

Obtener coordenadas GPS

GD (grados decimales)*

Latitud 19.8569113

Longitud -00.2120048

Obtener Direccién

GMS (grados, minutos, segundos)*

o

ot

Q\H.L

Latitud @®@N OS 19 |° 51 |'| 24881 |"
Longitud OE ®0 |99 |° 12 |'| 43541 |"
Sisterna Geodésico Mundigl 1984 [WES 84)

Figura 4.18. Coordenadas de lugar donde se capturaron las fotografias
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x
tipo latitud longitud
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£ O din Moo S

En general, las pruebas de funcionalidad se centraron en comprobar el correcto funcionamiento de los

siguientes apartados:

-Regular de voltaje

-Comunicacién con la computadora central a través de la recepcion y envié de comandos 12C.

-Lectura de datos del receptor GPS.

-Captura y guardado de imagenes en la memoria SD.
-Envié de fotografia al subsistema de comunicaciones.
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Capitulo 5. Analisis de resultados

Las pruebas de funcionalidad mostraron que con la configuracion actual es posible capturar fotografias
y almacenarlas en la memoria SD mediante comandos 12C, operativamente, este proceso se realizara
mientras el nanosatélite este orbitando y las fotografias seran descargadas después cada que se tenga
contacto con la estacién terrena. Debido a esto, es necesario examinar los tiempos de operacion y
consumo energético para compararlos con los valores tedricos de la mision.

Los resultados se dividieron en 3 categorias:
-Tiempos de operacidon: tiempo que tarda en realizarse cada proceso.

-Requerimientos energéticos: caracteristicas eléctricas de los componentes y potencia
requerida.

-Analisis de las fotografias: peso de los archivos, almacenamiento, caracteristicas de las
camaras, y una revision o6ptica de estas ya que aunque el objetivo principal del
KuauhtliSAT al ser un nanosatélite experimental de demostracion de tecnologia, se limita
a capturar imagenes de manera remota de lo que encuentre a su paso, resulta relevante
conocer las capacidades y propiedades dpticas de las camaras para poder tener una
referencia que pueda ser utilizada en la formulacion de requerimientos para futuros
proyectos.

Tiempos de operacién

Se tiene planteado que el subsistema para la carga Util se apagard y encenderd cada que se requiera
capturar una fotografia por lo que se debe considerar el TTFF (Time to first fix por sus siglas en inglés)
del receptor GPS, es decir, el tiempo necesario para que adquiera sefiales de satélite y calcule la posicion.

Este tiempo se debe sumar al tiempo de captura y almacenamiento ya que se comenzara a calcular la
posicion desde un estado cold start o inicio en frio pues el subsistema se apagard y encendera
constantemente. En las pruebas realizadas, el tiempo medido corresponde con el indicado en la hoja de
datos del receptor ya que tarda en promedio 30 segundos en calcular la posicion actual después de ser
energizado.

Por otra parte, debido a que las caracteristicas técnicas de las dos cdmaras son similares, se esperaria
que los tiempos de procesamiento y operacion también lo fueran, en la tabla 5.1 se presentan los
tiempos de captura de una muestra de 20 fotografias con cada camara.
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Tabla 5.1. Tiempos de captura de fotografias con las cAmaras C1098 y PTC08

C1098 PTCO08

TIEMPO PESO TIEMPO PESO
MUESTRA|  [seg] [kb] [seg] [kb]
1 33.8 36.21 43.8 63.3
2 31.4 33.83 47 47.3
3 29.2 31.33 43.2 46.9
4 33.7 37.95 45.2 46.8
5 32.5 34.85 44.8 46.7
6 32.2 34.51 45.4 47.1
7 30.7 33.89 433 47.6
8 28.9 31.37 47.1 48.9
9 30.4 36.09 45 46.3
10 334 36.15 447 47.5
11 33.3 31.45 45.8 46.6
12 29.4 31.51 449 46.5
13 32.1 31.39 44,7 46.5
14 32.8 31.53 45.1 46.5
15 32.6 31.34 45.6 47.2
16 324 31.67 44.8 46.4
17 33 32.96 46 47.2
18 33.8 33.65 45.4 46.7
19 33.9 34.42 46.6 48.2

20 32.4 33.37 44 .9 47

Como se observa en el siguiente grafico de la figura 4.1, el tiempo de captura en cada camara no es
constante, pero sigue una tendencia en promedio de 32.095 segundos para la camara C1098 y de 45.165
segundos para la cdmara PTCO8 lo cual indica que en promedio la captura de fotografias para la cdmara
PTCO8 demora 13 segundos mas que con la otra cdmara.

De la tabla 27 también se observa que el peso de los archivos sigue el mismo comportamiento teniendo
para la cdmara C1098 un peso promedio de cada fotografia de 33.47KB mientras que para la cdmara
PTCO8 es de 47.86KB lo cual representa que las fotografias de esta cdmara en promedio ocuparan
14.39KB mas de espacio que las fotografias de la camara C1098.
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Tiempos de captura

= Camara
C1098

Tiempo de captura [seg]
NN IS IS IS N I N

OHOONIW A UITINICDONIW-RAUICINIC

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15 16 17 18 19 20
Muestra

Figura 4.1. Variacion del tiempo de captura de cada camara en una muestra de 20 capturas.

Considerando el tiempo de captura mayor que se obtuvo durante las pruebas, se tiene que para la
captura y procesamiento de una fotografia el subsistema puede tardar 47.1 segundos en la captura y
almacenamiento de la imagen, junto con el tiempo del TTFF de receptor GPS da un total de 77.1
segundos lo cual representa un 14.94% del tiempo estimado de contacto calculado en 8.6 minutos en la
simulacién presentada en el capitulo Ill. Esto indica que el tiempo de captura no representa en primera
instancia un riesgo que pudiera comprometer los demds procesos del nanosatélite que se deben realizar
durante la fase de contacto con la estacion terrena como lo es el envio de telemetria y la recepcion de

comandos.

Es importante mencionar que, si bien con la cdmara PTCO8 se tiene un mayor tiempo de captura y un
mayor uso de espacio, la calidad de las imdgenes respecto a la camara C1098, aun cuando tienen la
misma resolucion, es ligeramente mejor debido a que se tiene un mejor enfoque y definicién de los
objetos capturados. Esto indica que el hardware de procesamiento y compresion de las imagenes
embebido en la cdamara PTCO8 estd mas optimizado respecto al del otro modulo, aunque claro est3,
conlleva un aumento en los recursos de tiempo y espacio consumidos.

De igual manera, es preciso sefialar que aun no se esta considerando el tiempo que demorara el
subsistema de comunicaciones en codificar y transmitir las fotografias, o el subsistema de telemetria en
enviar y recibir informacion y comandos, por lo que a partir del resultado de las pruebas de integracion
de la siguientes fases, es probable que se tenga que optimizar o reducir el tiempo actual de captura para
lo cual se sugiere de primera instancia, aumentar tanto el baudrate de los puertos seriales asi como el
tamafio de los paquetes a enviar, de igual manera se debe evaluar con el subsistema de potencia un
posible modo de stand-by o bajo consumo para evitar reiniciar todos los dispositivos con la contraparte
de que aunque en menor escala, siempre estarian consumiendo energia.
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Gasto energético

En la tabla 5.2 se presenta el resumen de la comparativa entre la potencia tedrica calculada con los
valores promedios que se indican en las hojas de datos de los fabricantes y la potencia calculada a partir
de las mediciones realizadas durante las pruebas de funcionalidad de cada dispositivo que conforma al

subsistema.
Tabla 5.2. Potencia consumida por cada dispositivo del subsistema
Voltaje [V] Corriente [mA] Potencia [W]
DISPOSITIVO

Tedrico Medido Tedrico Medido Tedrico Medido
Camara C1098 33 33 60 41.8 0.198 0.13794
Camara PTCO8 5 5 75 79.3 0.375 0.3965

Memoria SD 5 5 80 23.4 0.4 0.117
Receptor GPS 5 5 67 53.5 0.335 0.2675

Microcontrolador 5 5 30 26.6 0.15 0.133
TOTAL 1.458 1.05194

Aungue los componentes tienen modos de stand-by, la potencia total considera todos los componentes
operando al mismo tiempo en su pico maximo de consumo, es decir, capturando fotografias, escribiendo
en la memoria SD y obteniendo la posicion actual. Este valor de 1.051w es el minimo que el subsistema
de potencia debe de proveer para la carga util ya que el subsistema permanecerad apagado y se
encenderd solo cuando se requiera.

Analisis de las fotografias

A partir de la muestra de fotografias tomadas, se obtuvo que el tamafio maximo promedio de las
fotografias capturadas es de 47.86KB. Para las pruebas se utilizd6 una memoria de 8 GB, sin embargo, hay
qgue considerar que no se tiene disponible los 8 GB de espacio ya que la configuracion del sistema de
archivos en el que se formatee el dispositivo ocupa un determinado espacio.

La libreria utilizada para la conexion con la memoria SD requiere que la unidad de almacenamiento este
formateada en FAT 32, el espacio total disponible después de formatearla en este sistema de archivos
es de 7.2GB (7,549,747 KB) que es suficiente para guardar en promedio:

(Espacio Disponible xg) 7 549 747
TOtalfotografias = =

= = 157 746.48 fotografias

Totalkg por fotografia 47.86 eq (6)
Con lo cual se sustenta que el espacio de almacenamiento tampoco representa un riesgo para la
operacién del subsistema puesto que, aunque se utilice una memoria con la capacidad minima que
soporte el sistema de archivos FAT 32 que es de 2 GB, se podrian almacenar un promedio de 26 291.08
fotografias.
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Para el analisis Optico se consideraran los siguientes parametros de la tabla 5.3.

Tabla 5.3. Parametros Opticos de las camaras C1098 y PTC08

Camara C1098 | Camara PTC08
Distancia (S) 500 km
Distancia focal del lente (f) 4 mm 3.6 mm
Tamaiio de pixel (P) 5.6 um 5.6 um
Longitud focal Distancia
(f) (S) i
ol
: Q
......... sensor o e Resolucidn
(P) o ¥ Angulo de visién (a) P (R)
Lente
Cémara

Figura 4.2. Esquema simplificado de las propiedades 6pticas de una camara

De la figura 4.2, se tiene que los triangulos formados por los puntos PQO y P’Q’0O son semejantes y las
razones de los dos lados son iguales, por lo tanto, la resolucién de las imagenes estd en funcién de las
propiedades del lente de la cdmara (tamafio del pixel y la longitud focal) y de la distancia hacia el objeto
que se capturara como se muestra a continuacion:

eq (7)

x| o
Ll

_PS eq (8)
=7

Tomando de referencia la altura a la que orbitara el nanosatélite, se tienen los siguientes resultados:

Para la cdmara C1098:

_ (5.6 um) (400 km) _ eq (9)

560
4 mm m

R

Lo cual indica que cada pixel corresponde a una distancia de 700 metros.
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Para la cdmara PTCOS:
_ (5.6 um) (400 km)
- 3.6 mm

eq (10)

= 622.222m

Lo cual indica que cada pixel corresponde a una distancia de 777.777 metros.

Mediante la herramienta Earth Studio de Google®, se generd una simulacion considerando la altitud
(400km) y dngulo de visidon de las cdmaras (64°) del del tipo de fotografia que se podrian obtener, aunque
con una menor calidad, en caso de que la captura se realice cuando una de las camaras del nanosatélite
apunte hacia la Tierra. En la figura 4.3 se presenta el ejemplo exportado.

k. W
Google Earth
Landsat / Copernicus; DB1a%10, NOAA

B
~

N

Figura 4.3. Ejemplo de imagen esperada de la superficie de la Tierra [Crédito de la imagen: Google Earth]

La ecuacion eq 8 es el punto de partida para el disefio dptico de un sistema de observacion con fines de
investigacion o con objetivos especificos de observaciéon de la Tierra ya que la distancia focal es
determinada por el lente de la cdmara por lo que a partir de la resolucidon que necesite la misidn, se
puede calcular que distancia focal se requiere y, por lo tanto, que lente se debe de colocar a la cdmara,
ademas, el angulo de visidon (a) de la figura 111 esta dado por la siguiente formula:

ancho del Sensor> eq (11)
2f

Lo cual indica que entre mayor sea la distancia focal, menor serd el angulo de visién y es esto lo que da

a = 2 arctan (

paso a los principales tipos de lentes en el mercado como lo son la telefoto (lente con una distancia focal
larga) que ofrece una imagen grande de un objeto distante o el gran angular (lente con una distancia
focal corta) que brinda una imagen pequefia con una con un angulo de visién amplio. [118] Se debe
puntualizar que, aunado a lo mencionado, dependiendo del objetivo, se deben considerar otros aspectos
técnicos como la saturacion, el tiempo de exposicidn, el balance de color y el espectro a capturar lo cual
es proporcional al espacio que ocuparan, al tiempo y recursos de CPU necesarios para realizar el
procesamiento de las imagenes.
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Conclusiones

El modelo de ingenieria planteado en este trabajo supone una propuesta para la carga util del
nanosatélite experimental KuauhtliSAT que se desarrolla en la Unidad de Alta Tecnologia de la Facultad
de Ingenieria de la UNAM.

Con base en el disefio, experimentacién y andlisis de datos realizado, se concluye que el subsistema
implementado cumple con los objetivos planteados y con los requerimientos necesarios para poder
interactuar con los otros subsistemas del nanosatélite KuauhtliSAT, no obstante, es importante
mencionar que se tienen varios aspectos que se pueden y deben mejorar al disefio actual tanto del
hardware como del software de cara a las siguientes etapas de desarrollo como lo son las pruebas de
integracion y de certificacion espacial para eventualmente ser operado en una mision real.

La aportacion del trabajo va mas alld de la implementacion en el nanosatélite ya que representa un
antecedente tedrico y técnico que puede utilizarse como referencia o punto de partida en el desarrollo
de otros proyectos espaciales por lo que en este sentido es escalable. Por ejemplo, la parte técnica de
captura y almacenamiento de imagenes puede reutilizarse para que ademds de tomar fotografias, éstas
sean procesadas y se obtenga informacion que ayude a entender o estudiar un fendémeno como es el
caso en las aplicaciones de percepcion remota.

Si bien, la metodologia utilizada esta pensada para el ciclo de desarrollo de proyectos espaciales, los
principios, herramientas y analisis pueden ser utilizados en otros ambitos, disciplinas y situaciones ya
que, dada la naturaleza de las misiones espaciales, se suelen enfocar en la maxima reduccion de riesgos
y siempre se busca la excelencia en el trabajo que se realiza pues si bien, siempre se tiene un rango de
error, hablando metaféricamente “fallar no es una opcion”.

De esta manera, el presente trabajo contribuye al desarrollo espacial de la UNAM y de México ya que
suma esfuerzos y da continuidad a la iniciativa existente para el crecimiento del pais en este sector
debido a que el proyecto del nanosatélite KuauhtliSAT tiene un alcance mas alld de su mision principal
ya que cuenta con la participacion de académicos y de estudiantes de nivel licenciatura y de posgrado
trabajando en los diferentes subsistemas, haciendo que sea un proyecto multidisciplinario que fomenta
el desarrollo de competencias y habilidades tanto para la industria aeroespacial, como para la
investigacion y desarrollo de nueva tecnologia en esa area.
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Trabajo a futuro

A corto plazo, el siguiente paso es realizar pruebas de integracion con los demas subsistemas, asi como
realizar la documentacion requerida para terminar la revision preliminar del disefio la fase B del ciclo de
desarrollo de proyectos espaciales de la NASA. De esta manera, se ensamblaria en el prototipo preliminar
del nanosatélite para continuar con las siguientes fases de su desarrollo.

De manera paralela, se trabajara en afinar el software desarrollado para potenciar el rendimiento de los
recursos con que cuenta el microcontrolador que se utilizd, adicional a esto, se identificd que bajo ciertos
escenarios pueden ocurrir desbordamiento de memoria en los buffer de los puertos seriales, y desde
que estos puertos son parte fundamental dentro de la carga Util que representa el objetivo de la misién
espacial, es necesario asegurar que este tipo de excepciones y procesos sean tratados correctamente de
tal manera que no representen un riesgo para la operacion del nanosatélite, adicional a esto, se buscara
implementar algoritmos de replicaciéon de datos o de CRC (cyclic redundancy check por sus siglas en
inglés) para asegurar la integridad de las imagenes.

A mediano plazo, a partir de los resultados de las pruebas de integracion en el prototipo preliminar del
nanosatélite, es posible que requieran realizar modificaciones en el software para optimizar la
comunicacién o para solventar los hallazgos que se presenten, de igual manera, algunos componentes
del hardware pueden cambiar buscando implementar dispositivos que soporten las condiciones
operacionales y ambientales del espacio o que cuenten con herencia de vuelo.

A largo plazo, una vez que se tenga optimizada la integracion con los demas subsistemas y se hallan
seleccionado los componentes finales, se procederd a fabricar una nueva versién de la placa en el
laboratorio Hill&Sill de la UAT siguiendo los estandares de calidad y normatividad aplicables. Esta nueva
placa estard en posibilidades de realizar pruebas de precertificacién espacial en el resto de los
laboratorios con que cuenta la UAT como lo son vibraciones mecdnicas, compatibilidad
electromagnética, ciclado térmico y cdmara de vacio. A partir de los resultados que se obtengan se
aplicaran las remediaciones necesarias entre las que se tiene contemplado de manera inicial agregar un
blindaje para la radiacion mediante recubrimientos a los componentes mas sensibles como las memorias
y en general a toda la estructura.
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