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RESUMEN

Un CubeSat es una clase de nano satélite que utiliza un estandar de tamafio y un factor de forma de
10x10x10 cm con una masa inferior a 1.33kg, comUnmente utilizado para realizar investigaciones en el
espacio. Este proyecto consiste en el disefio, la elaboracion y la puesta en Orbita del primer CubeSat
guatemalteco, siendo esta la cuarta fase del proyecto. En este trabajo se contempla los modulos de
ingenieria de sistemas, potencia, manejo de comandos y datos, y el sistema de terminacién y control de
actitud.

Ingenieria de sistemas logré desarrollar un analisis de los principales riesgos que el proyecto enfrentara,
una matriz para la verificacion y validacion de todos los riesgos, una base de datos con la informacion
principal de los componentes del satélite, y la planificacion de una Prueba de Integracion. De esta manera
se logro definir todos los requerimientos que el sistema disefiado debe tomar en cuenta, asegurar su
implementacion durante su desarrollo, disminuir la probabilidad de ocurrencia y/o consecuencia de ciertos
riesgos sobre este, determinar como la eleccion de ciertos componentes puede afectarlo, y planificar una

prueba en la cual se podra observar como todos los médulos operan en conjunto como un solo sistema.

Para el manejo de comandos y datos se enfoco en la recepcién, validacién, decodificacion y distribucion
de comandos a los sistemas de carga util y ADCS, excluyendo el procesamiento de la informacién. Para
poder cumplir con estos aspectos se realizé el disefio del médulo, definiendo la arquitectura de hardware, el

de bus de datos y un primer acercamiento a una posible computadora a bordo.

Para disefiar el sistema de potencia del Megaproyecto CubeSat se llevé a cabo una investigacion acerca
de la recoleccién de energia mediante paneles solares, y los diversos factores que afectan este proceso.
También se aprendi6 acerca del funcionamiento del resto de médulos y se analizd especialmente sus
caracteristicas en cuanto a consumo de potencia eléctrica. En cuanto al almacenamiento de energia se
defini6 que se utilizara bateria, ademas se plantearon, los parametros de operacién con el fin de que estas
sirvan durante la duracién esperada de la mision. Se planted un sistema de distribucién de energia eléctrica

tomando en cuenta las caracteristicas de las cargas.

El sistema de control activo desarrollé dos modelos de control para futuros satélites, estos hacian uso de
teoria clasica como de moderna en el campo. Se hizo un control en base al controlador PID y otro se
elabor6 con el regulador lineal cuadratico (LQR). Estos demostraron ser capaces de estabilizar el satélite,
pero especialmente fue el LQR el que integro la orientacion como la reduccion de las velocidades angulares
del satélite de manera correcta. Se observd también las perturbaciones en el espacio y como estas afectan al
CubeSat. Por ultimo, se disefié y construyo una plataforma de pruebas donde se comprobo la eficiencia y

robustez del sistema de control desarrollado.
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l. INTRODUCCION

En el afio 1999 la Universidad Politécnica del Estado de California (Cal Poly) desarrolla el estandar
CubeSat el cual dictaba la especificacion de este tipo de satélites. Los CubeSat son nano satélites
programados para realizar una mision especifica. El estandar del CubeSat define una unidad (1U) como un
cubo de 10x10x10 cm que posee una masa inferior a 1,33 kg. En sus inicios su objetivo era el facilitar el
acceso al espacio a los estudiantes universitarios permitiéndolos disefiar, construir, probar y operar un

satélite en el espacio.

Desde los primeros CubeSats lanzados en el afio 2003, se ha generado interés alrededor del estandar, ya
que permite realizar investigacion cientifica en el espacio y probar tecnologias en 6rbita baja. Ademas, este
estandar ha permitido a varios paises desarrollar las capacidades necesarias para elaborar sus primeros
satélites y abrir el campo de la ingenieria aeroespacial. Se espera que este proyecto sea capaz de lograr esto

para Guatemala.

Actualmente Guatemala esta desarrollando un CubeSat cuya misién es evaluar e integrar los diferentes
sistemas que componen un CubeSat, para desarrollar en Guatemala las capacidades requeridas para la
operacion de este tipo de satélites, al mismo tiempo que permita validar elementos necesarios para
deteccion remota en futuros satélites. La construccion de este satélite se dividira en distintos maédulos,
siendo: estructura, térmico, ADCS, comunicaciones, potencia, carga Util y manejo de comandos y datos. El
modulo de carga til es determinado por la mision a cumplir, en este caso el prototipo de sensor multi

espectral.

Este proyecto consiste en el disefio, la elaboracidon y la puesta en 6rbita del primer CubeSat disefiado y
ensamblado en Guatemala. La primera fase de este proyecto comenzdé en el afio 2014. Durante las primeras
tres fases se realizaron importantes avances en todo lo concerniente a la estructura y el aislante térmico del
satélite. También se seleccionaron algunos de los componentes que conformaran los distintos médulos; sin
embargo, fue necesario reevaluar si estos componentes cumplen con los requerimientos mas recientes del
proyecto. Adicionalmente, durante la tercera fase se realizaron matrices de analisis de riesgos y de
cumplimiento de requerimientos, las cuales deben ser modificadas para mostrar los riesgos especificos para

cada médulo e incluir nuevos requerimientos para el sistema.



Il.  OBJETIVOS

A. OBJETIVO GENERAL DEL MEGAPROYECTO

Evaluar e integrar los diferentes sistemas que conforman un CubeSat para desarrollar en Guatemala las

habilidades requeridas para la operacion de satélites, a la vez que se validan elementos de teledeteccion.

B.OBJETIVO GENERAL DEL MODULO DE INGENIERIA EN
SISTEMAS Y GESTION DE PROYECTOS

Asegurar que el proyecto cumplird con todos sus objetivos de la manera mas segura y efectiva,

logrando asi aumentar las probabilidades de éxito de este.

C.OBJETIVOS ESPECIFICOS DEL MODULO DE INGENIERIA EN
SISTEMAS Y GESTION DE PROYECTOS

1. Definir apropiadamente los requerimientos que el proyecto debera cumplir para alcanzar sus
objetivos.

2. Definir métodos mediante los cuales puede asegurarse que el proyecto toma en cuenta y cumple
con todos los requerimientos definidos.

3. ldentificar los principales riesgos que podrian afectar al proyecto y determinar las técnicas que
podrian ser utilizadas para su mitigacion.

4. Comprobar que los componentes seleccionados para el satélite poseen las caracteristicas fisicas y
operacionales necesarias para poder ser utilizados en el ambiente en el cual operaran.

5. Planificar una prueba de integracion, en la cual se pruebe que todos los subsistemas puedan

cumplir con sus objetivos una vez integrados.

D.OBJETIVO GENERAL DEL MODULO DE POTENCIA

Disefiar un sistema de potencia preliminar para el satélite.

E. OBJETIVOS ESPECIFICOS DEL MODULO DE POTENCIA

1. Definir apropiadamente los requerimientos que el proyecto deberd cumplir para alcanzar sus
objetivos.
2. Definir métodos mediante los cuales puede asegurarse que el proyecto toma en cuenta y

cumple con todos los requerimientos definidos.



3. Identificar los principales riesgos que podrian afectar al proyecto y determinar las técnicas que
podrian ser utilizadas para su mitigacion.

4. Comprobar que los componentes seleccionados para el satélite poseen las caracteristicas fisicas
y operacionales necesarias para poder ser utilizados en el ambiente en el cual operaran.

5. Planificar una prueba de integracion, en la cual se pruebe que todos los subsistemas puedan

cumplir con sus objetivos una vez integrados.

F.OBJETIVO GENERAL DEL MODULO DE MANEJO DE
COMANDOS Y DATOS

Disefiar e implementar el sistema de manejo de comandos y datos de acuerdo con las necesidades del
primer CubeSat guatemalteco, capaz de integrar los modulos de carga Util, ADCS, energia y

comunicaciones.

G.OBJETIVOS ESPECIFICOS DEL MODULO DE MANEJO DE
COMANDOS Y DATOS

1. Seleccionar una computadora de proposito general que cumpla con los requerimientos de la
mision.

2. Implementar un protocolo de comunicacion util para la interaccion entre médulos.

3. Implementar el software del bus de datos que garantice el intercambio de informacion entre
maodulos.

4. Distribuir comandos de accién a los médulos.

H.OBJETIVO GENERAL DEL MODULO DE CONTROL ACTIVO

Asegurar que el CubeSat sea capaz de posicionarse de manera adecuada en el espacio y reducir

cualquier perturbacion que afecte al sistema.

|. OBJETIVOS ESPECIFICOS DEL MODULO DE CONTROL ACTIVO

1. Desarrollar el sistema de control activo de posicién para un CubeSat.

2. Validar diferentes disefios de control activo a través de las herramientas de MATLAB y Simulink.

3. Desarrollar una plataforma para comprobar el funcionamiento del sistema de control activo
desarrollado.



I1l. JUSTIFICACION

Los CubeSat presentan una solucién a tiempo y dinero de elaboracion de satélites debido a que son
soluciones practicas que se apegan a diferentes problematicas y soluciones para las mismas. Estos satélites
normalmente estan equipados con el equipo necesario para llevar a cabo una mision en especifico. Para esto
se les incluyen diferentes sensores que se encargaran de recopilar la informacidn necesaria para monitorear

un fendmeno que ocurra en la superficie terrestre.

Esto representa una oportunidad para que un pais en vias de desarrollo como Guatemala pueda sacar
provecho y abrirse nuevas fronteras. No obstante, esto presenta un reto bastante amplio para la nacion y el
grupo debido a que en Guatemala no se cuenta con experiencia respecto al tema. Hay poca informacién
sobre la operacion y desarrollo de sistemas como los satélites en el pais y esto conlleva a realizar mucha
investigacion para dominar los temas necesarios para llevar a cabo una misién como esta. Estos son pasos a
llevar a cabo para que Guatemala sea una mas de las naciones con un satélite propio y que se utilice para
beneficiar a la nacién a través de la tecnologia y el uso de sensores para monitorear procesos

imprescindibles.

Adicionalmente, se ha identificado la necesidad de monitorear el progreso de cianobacteria en Lago
Atitlan, ya que los métodos implementados hasta el momento no han sido efectivos y requieren de muchas
mediciones. El propdsito del primer satélite en desarrollo en Guatemala es el probar la tecnologia que seria
capaz de monitorear el lago de forma remota, para asi en un satélite futuro tener la capacidad de monitorear
este recurso natural, con la esperanza de poder ayudar a mejorar la situacion actual en la cual se encuentra

este.



IV. MARCO TEORICO

A. CUBESAT

En 1999 los estandares de disefio del CubeSat fueron creados por el profesor Jordi Puig Suari de la
California Polytechnic State University, y el profesor Robert Twiggs de Stanford University’s Space
Systems Development Lab. El objetivo era facilitar el acceso al espacio a los estudiantes universitarios
permitiéndolos disefiar, construir, probar y operar un satélite en el espacio. En sus inicios no se presentd
como un estandar, mas bien se convirtio con el paso de los afios, debido a la adopcion del disefio por

cientos de organizaciones alrededor de todo el mundo. (Cal Poly, 2009)

Todo nacié por la necesidad de tener un satélite con pequefias dimensiones en 1998, cuando uno de los
proyectos de la facultad de desarrollo de sistemas espaciales de Stanford especificamente el microsatélite
OPAL se retrasé, buscando soluciones el profesor Twiggs buscé el apoyo de DARPA, que result6 en el
redisefio del mecanismo de lanzamiento de satélites pequefios. Con la intencién de disminuir el ciclo de
desarrollo e inspirados por OPAL, Twiggs buscd la relacion ideal entre tamafio y dificultad de desarrollo;
lo cual lo llevé en pensar en un cubo de 10 cm de arista. En el verano de 1999 Twiggs presentd la idea a
Puig Suari la cual se lanz6 en la conferencia de Science, Technology and Sapace Applications Program de

Japén-Estados Unidos en noviembre del mismo afio. (Cal Poly, 2009).

Un CubeSat es una clase de nanosatélite que utiliza un estdndar de tamafio y un factor de forma,
cominmente utilizado para realizar investigaciones en el espacio. El estandar del CubeSat define una
unidad (1U) como un cubo de 10x10x10 cm con un posee un volumen de 1 litro y una masa inferior a 1,33
kg. Estas unidades pueden unirse para formar un CubeSat mas grande 2U, 3U o 6U. (Loff, 2017)

Debido a su gran popularidad y gran funcionalidad en los Ultimos afios se han incrementado sus
implementaciones, su tamafio pequefio ayuda a rellenar espacios dentro de los cohetes, ya que son lanzados
como carga secundaria dentro de cohetes, esto es hecho utilizando un sistema estandarizado para el
despliegue creado por la Universidad Politécnica Estatal de California (Cal Poly, por sus siglas en inglés).
Este sistema, el cual es conocido como P-POD, es puesto en el vehiculo de lanzamiento que contiene 3

CubeSat y, por medio de resortes, realiza el despliegue de estos al espacio. (Krogh, et al, 2002)



Figura 1. Sistema de despliegue utilizado para poner en Orbita a los CubeSats en el espacio.

El principal objetivo de la creacion de éstos es para la creacion de satélites universitarios, para
introducir a los estudiantes, de una manera realista y practica, al disefio de artefactos espaciales y para que

tengan conocimientos del proceso de lanzamiento de una mision espacial. (Cote, et al, 2011)

B.INGENIERIA DE SISTEMAS

De acuerdo con el Manual de Ingenieria de Sistemas (Systems Engineering Handbook) de la NASA
(2007:3), la Ingenieria de Sistemas es la disciplina mediante la cual se desarrolla un sistema operable capaz
de cumplir con ciertos requerimientos, a la vez que sortea distintos tipos de restricciones. Esta fuente
explica también que la Ingenieria de Sistemas es una disciplina integrativa en la cual son necesarias las
contribuciones de ingenieros e ingenieras con especializaciones en distintos campos, ademas de los de otros
y otras profesionales. Estas contribuciones deben ser evaluadas y balanceadas, de manera que produzcan un

sistema coherente que no esté dominado por la perspectiva de una sola disciplina.

La fuente mencionada anteriormente explica también que las personas encargadas del desarrollo de la
disciplina de Ingenieria de Sistemas, denominadas cominmente ingenieros de sistemas, deben desarrollar
las habilidades necesarias para lograr optimizar el disefio completo de un sistema, y no favorecer solamente
a un sistema/subsistema a expensa de otros. Para lograr esto, estas personas desempefian distintas funciones
en el sistema, las cuales dependen del proyecto en el cual se trabaja. Sin embargo, se afirma que
independientemente de cudles sean las funciones del ingeniero de sistemas, esta persona debe asegurar
mediante su trabajo que el sistema cumple técnicamente con las necesidades y los requerimientos definidos

para tal sistema, y que se esta siguiendo el enfoque ingenieril apropiado en cada fase del proyecto.

El Manual de Ingenieria de Sistemas de la NASA (2007:3) asegura también que el ingeniero de
sistemas jugard un rol clave liderando el desarrollo de la arquitectura del sistema, definiendo y
posicionando requerimientos, evaluando distintas opciones de disefio, balanceando riesgos técnicos entre
sistemas, definiendo y asesorando interfaces, proveyendo supervision en actividades de verificacion y



validacioén, etc. En forma resumida, explica que un ingeniero de sistemas debe saber balancear
interacciones organizacionales y técnicas en sistemas complejos. En otras palabras: deben poder ver “la

imagen completa”.

Para abarcar de mejor manera el tema de Ingenieria de Sistemas, la fuente citada anteriormente afirma
que también debe verse desde el contexto de la gestién del proyecto. Este Gltimo es definido por el
documento NPR 7120.5, Programa Espacial de la NASA y Gestion de Proyecto de Procesos y
Requerimientos (NASA Space Flight Program and Project Management Processes and Requirements,
2007) como la funcién de planear, supervisar y dirigir las distintas actividades necesarias para alcanzar los
requerimientos, las metas y los objetivos del cliente y otros inversionistas a través de costos especificos,
calidad y cronogramas. Asi, se afirma que la funcion del gestor del proyecto puede dividirse en dos partes,
ambas de la misma importancia. Estas dos partes son Ingenieria de Sistemas y control del proyecto. Ambas
partes desempefian distintas funciones; sin embargo, existen areas en las cuales existira un traslape entre
estas. En estas areas, la Ingenieria de Sistemas proporciona los aspectos técnicos necesarios, mientras que

el control del proyecto proporciona los aspectos programaticos tales como costos y cronogramas.

C.ANALISIS DE RIESGOS

Como se menciond anteriormente, la o las personas encargadas de aplicar la disciplina de Ingenieria de
Sistemas en algun proyecto deben saber cdmo balancear riesgos técnicos entre distintos subsistemas. De
acuerdo con el documento Requerimientos de Procediminetos de Gestién de Riesgos de la Nasa (NASA
Risk Management Procedural Requirements, 2008), un riesgo es el potencial que existe de que un sistema
no se desempefie como se espera. Segin Brumbaugh y Lightsey (2013:147), estos desempefios deficientes
pueden deberse a multiples razones: falta de apoyo institucional, fallas en seguridad, fallas técnicas,
cuestiones de costo o tiempo, etc. Como se puede observar, evitar estos desempefios deficientes que
podrian presentarse en distintas fases de la vida del proyecto es importante para asegurar una mayor
probabilidad de éxito para la misién. Para lograr esto, Brumbaugh y Lightsey (2013:147) resaltan la
importancia de realizar el proceso de gestion de riesgos. Estos autores afirman que este es el proceso
mediante el cual se identifican, analizan y mitigan los riesgos de un proyecto, a la vez que se monitorean

las causas de los problemas y sus consecuencias sobre el sistema.

De acuerdo con los autores citados anteriormente, es importante mencionar también que actualmente los
planes de gestion de riesgos se han utilizado solamente para proyectos que involucran satélites costosos,
complejos y de enormes dimensiones; y por lo tanto, rara vez se han utilizado en satélites con masas
menores a 10 kilogramos. Naturalmente, los riesgos asociados a los satélites mas pequefios y baratos son

distintos a los que se encontrardn cuando se trabaja con satélites mas grandes y méas complejos. Asi, es



necesario que existan nuevos enfoques para mejorar los procesos de gestion de riesgos en satélites tipo

CubeSat, especialmente aquellos desarrollados por grupos estudiantiles.

Brumbaugh y Lightsey (2013:148) afirman que los métodos para analisis de riesgos normalmente
utilizados en el campo aeroespacial, como el Modos de Falla y Efectos, FMEA por sus siglas en inglés y la
Evaluacion de Riesgos Probabilisticos, PRA en inglés, no son viables para satélites universitarios debido a
la gran cantidad de recursos que estos métodos requieren. Ademas, algunos de estos métodos requieren
acceso a informacion sobre misiones pasadas, la cual rara vez se encuentra al alcance de grupos

universitarios.

Es por estas razones, y muchas mas, que los autores citados anteriormente desarrollaron un método de
bajo costo para andlisis de riesgos. Este método fue especialmente ideado para ser utilizado por estudiantes
universitarios, por lo que solamente requiere de informacion del satélite a desarrollar, de la mision, y

algunas herramientas computacionales accesibles para la mayoria de las personas.

Brumbaugh y Lightsey (2013:149) explican que todo método de gestion de riesgos estad conformado por
tres pasos, los cuales pueden dividirse en distintos sub-pasos. Estos tres pasos son: identificar los riesgos de
la mision, determinar la mejor técnica para la mitigacion de estos riegos, y monitorear el progreso de los
riegos. Como puede observarse, ninguno de estos pasos requiere de herramientas de alto costo o de dificil

obtenciodn, por lo que el método logra cumplir con el principio de bajo costo y alta accesibilidad.

El primer paso del método presentado anteriormente es la identificacion de los riesgos. Es
recomendable comenzar este paso analizando las distintas fases de la mision y el funcionamiento de la
carga primaria. Comunmente, las primeras fases de la mision son la revision previa al lanzamiento y el
lanzamiento. Resaltan que los equipos universitarios no tienen ningun control sobre las fallas en el
momento del lanzamiento; sin embargo, si tienen control sobre las fechas de entrega de su satélite.
Continuando con las siguientes fases de la mision, los autores recomiendan tomar en cuenta qué es lo que
podria causar que la carga primaria no cumpla con su funcién. Blanchard y Fabrycky (2006:710) explican
que todos los riesgos deben analizarse en términos de hardware, software y los problemas programaticos

que causen.

Para poder continuar con el primer paso del método para el manejo de riesgos, Brumbaugh y Lightsey
(2013:149) explican que, una vez identificados los riesgos de la misién, se debe determinar las causas de
estos riesgos. Debe determinarse que hardware, software o problema programético causara el problema
descrito por cada riesgo. Se afirma que en esta parte del método reside una de las mayores diferencias entre
los métodos utilizados por los grupos que desarrollan satélites de mayores proporciones y el que describen.

Aungue muchos de los riesgos que pueden encontrarse son similares tanto para satélites pequefios y simples



como para los grandes y complejos, las causas de estos riegos pueden ser bastante distintos entre estos dos.
Muchas de estas diferencias pueden provenir de las diferentes practicas ingenieriles y el ambiente de
trabajo. Ademas de esto, los proyectos universitarios tienden a padecer mayores riesgos en cuanto a

recursos monetarios debido a que sus fondos son menores.

Brumbaugh y Lightsey (2013:150) recomiendan que para encontrar todas las causas de cada riesgo se
examine la matriz de verificacion de requerimientos, el cronograma del proyecto, el presupuesto y los

documentos de revision de la mision.

La fuente citada previamente explica que, aunque la responsabilidad principal del analisis de riesgos del
sistema completo recae sobre el ingeniero de sistemas, todo el equipo debe participar en la mitigacion de
las causas de los riesgos. Es por esto que mencionan que es importante que se nombren responsables para
cada causa encontrada. Los responsables deberan ser quienes tengan mayor conocimiento sobre el area
técnica en la cual se presenta la causa del riesgo. Normalmente, esta responsabilidad recaera sobre los

encargados de los sub-sistemas.

Una vez identificados los riesgos, sus causas y nombrados los responsables Brumbaugh y Lightsey
(2013:150) afirman que la siguiente parte de su método consiste en asignarle a cada causa de cada riesgo un
valor para su probabilidad de ocurrencia y para la consecuencia que tendra sobre el desempefio del sistema.
Estos valores suelen darse en una escala de 1 a 5, en la cual 1 significa lo menos probable o critico y 5 lo
maés. Los autores argumentan que para esta parte del método pueden utilizarse como guias las tablas de la
Guia de Adquisicion (Guide of Acquisition) de la Universidad de Adquisicién de Defensa del
Departamento de Defensa estadounidense. En estas tablas se califican las consecuencias dividiéndolas en
tres grupos: técnicas, de presupuesto y de tiempo. Sin embargo, enfatizan en que la decision final sobre el
valor de la probabilidad y la consecuencia debe ser tomado por el encargado del sub-sistema, el ingeniero

de sistemas y el gestor del proyecto en consenso.

Cada vez que se toman decisiones sobre los valores de la probabilidad y la consecuencia para cada caso,
recomiendan que se presenten de forma sucinta las razones de por qué se dieron estos valores. Esto
permitird que todos los miembros del grupo estén al tanto de estas razones, y permite también que se

observe mejor la evolucién de los riesgos a lo largo del proyecto.

A continuacion, Brumbaugh y Lightsey (2013:150) indican que se debe calcular cuantitativamente la
prioridad en cuanto a recursos que debe darsele a cada causa. Esto puede lograrse una vez se haya
encontrado el valor de la consecuencia y la probabilidad de cada causa. Para hacer esto, antes que nada,
debe encontrarse el producto del valor de la consecuencia y la probabilidad de cada causa. Después deben

ordenarse de mayor a menor las causas segun el valor de su producto. Por Gltimo, debe darsele una
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prioridad numérica de 1 a la causa con el producto més alto, de 2 a la segunda, y asi hasta que se le haya
dado una prioridad a todas las causas. Puede ocurrir, y sucede generalmente, que multiples causas tengan el

mismo valor numérico de prioridad.

Después de haber obtenido toda la informacion mencionada anteriormente, los autores citados
previamente mencionan que con esta debe obtenerse el valor de la probabilidad y la consecuencia de cada
riesgo. Estos valores se obtienen mediante el promedio ponderado de los valores de probabilidad y
consecuencia de cada causa. El valor ponderado de cada causa se obtiene utilizando un método reciproco

de rango. Este valor esta dado por la siguiente ecuacion:

)
en donde:
e Riesel valor del rango de prioridad de la causa i.

e N es el nimero total de causas para cierto riesgo.

Este factor de ponderacion serd un valor entre 0 y 1. A continuacion, el valor de probabilidad y
consecuencia de cada causa se debe multiplicar por el factor de ponderacién, para después obtener los
valores de consecuencia y probabilidad de cada riesgo sumando los productos de esta operacion. Los
autores afirman también que otros métodos de ponderacién pueden utilizarse, pero explican que se

recomienda utilizar el método descrito debido a que ha demostrado ser méas Util en préactica.

Finalmente, en la fuente mencionada anteriormente se explica que la Ultima parte de este primer paso es
trazar un diagrama L-C. En este diagrama se colocan todos los riesgos de un sistema. Su posicién en dicho
diagrama depende del valor de probabilidad y consecuencia obtenidos. Este diagrama es un diagrama de
5X5 en el cual el eje horizontal es el eje de consecuencia, y el eje vertical es el eje de probabilidad. La parte
superior derecha del diagrama es de color rojo, lo cual representa que los riesgos de esta area son criticos.
La parte inferior izquierda es de color verde, lo cual significa que los riesgos en tal area son los menos
criticos. En medio de estas dos areas se encuentra una amarilla, la cual es el area para los riesgos que
representan una amenaza media.

El segundo paso en este método, de acuerdo con Brumbaugh y Lightsey (2013:152), es la
determinacion de la técnica de mitigacion méas efectiva para cada riesgo. Segun la Universidad de
Adquisicion de Defensa del Departamento de Defensa estadounidense (2006:3) un riesgo queda mitigado

cuando se escoge la opcion que provea el mejor balance entre desempefio y costo.
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Brumbaugh y Lightsey (2013:152) afirman que existen cuatro formas de mitigar un riesgo: el riesgo
puede evitarse eliminando sus causas y/o consecuencias, pueden controlarse sus causas 0 consecuencias,
transferir el riesgo a otra persona o proyecto, o asumir el riesgo y continuar con el proyecto. Recomiendan
que se escoja por lo menos uno de estos métodos para cada riesgo y cada una de las cusas de estos riesgos.
Explican también que escoger mas de un método de mitigacidn para un riesgo o cusa puede aumentar las

probabilidades de mitigar tales.

Finalmente, los autores citados anteriormente mencionan que el Gltimo paso es el monitoreo de los
riegos. Esto puede lograrse reevaluando los valores de probabilidad y consecuencia de cada causa en ciertas
fases del proyecto. Estas reevaluaciones deben llevarse a cabo por el ingeniero de sistemas, el gestor del
proyecto, y la persona encargada del sub-sistema al que pertenece el riesgo. Recomiendan que se trace
movimiento de cada riesgo en el diagrama L-C a lo largo del proyecto, de manera que sea mas sencillo
observar como es que ha evolucionado cada riesgo.

D.REQUERIMIENTOS DE LA MISION

La definicién y evaluacion de los requerimientos de una misién es uno de los principales objetivos del
método de ingenieria de sistemas, como se ha destacado anteriormente. Larson y Wertz (1999:15) explican
que después de que se hayan definido los objetivos de una misidn, se busca traducir estos en grupos de
requerimientos y limitaciones preliminares sobre el desempefio y las operaciones de esta. Estos
requerimientos deben reflejar lo mejor posible los objetivos de la mision ya que de ellos dependeran los
conceptos operaciones que cumpliran con los objetivos. De acuerdo con los autores citados anteriormente,

para lograr esto es necesario notar los siguientes tres conceptos:

1. Requerimientos funcionales. Definen qué tan bien se debe desempefiar el sistema disefiado para la
mision para cumplir con los objetivos de esta.

2. Requerimientos operacionales. Definen como operara el sistema y como tendran que interactuar
con él los usuarios para poder cumplir con los objetivos.

3. Limitantes. Estos limitan los costos, el tiempo, y las técnicas de implementacidn disponibles para

quienes disefian el sistema.

De acuerdo con Larson y Wertz (1999:15) las necesidades, requerimientos y limitaciones de cualquier
mision dependeréan principalmente de esta misma, y de la manera en que serd implementada. Debido a que
la definicion de los principales requerimientos de una misidn es una tarea extremadamente dificil, tal y
como se explica en la fuente recién citada, es una practica comun que estos pasen por varias iteraciones
durante el proceso de disefio. Se recomienda realizar una primera aproximacion de los requerimientos

combinando las metas y los objetivos de la mision con observaciones sobre lo que es posible hacer.
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Algunas veces es posible tomar los requerimientos de otra misién y modificarlos ligeramente para
utilizarlos en alguna otra mision. Esto presenta la evidente ventaja de que se puede aprovechar la
informacion obtenida por otras misiones. Los autores recalcan también la importancia de revisar

constantemente los requerimientos de la mision, y modificarlos si es necesario.

Segun Larson y Wertz (1999:15), es importante también tomar en cuenta que el desarrollo de una
mision espacial también depende de temas politicos, econdmicos y legales, asi como de tecnoldgicos. Asi,
en el momento de definir los requerimientos de una mision se debe tomar en cuenta tanto los aspectos
técnicos, como los intereses politicos y economicos de los desarrolladores. Muchas veces, las
consideraciones no-técnicas no se toman en cuenta, 0 se les da poca importancia en comparacion las
consideraciones técnicas. Sin embargo, los autores explican que una misién exitosa debe incluir todos los

requerimientos y limites impuestos sobre un sistema.

En la fuente citada se explica también que muchas veces los disefiadores simplemente tratan de cumplir
con todos los requerimientos establecidos preliminarmente ya que al no cumplir con estos consideran que la
mision ha fallado. Asi, los disefiadores nunca llegan a modificar los requerimientos preliminares, incluso

cuando las modificaciones se traducen en reducciones de costo 0 mejoramientos en el desempefio.

Larson y Wertz (1999:73) afirman también que todos los requerimientos deben provenir de las
necesidades de los usuarios y lo clientes, la cuales deben estar escritas de la manera méas concisa posible.
Asi mismo, explican que, durante el proceso de definicion de requerimientos, quien los define debe
enfocarse en todos aquellos requerimientos funcionales y operacionales que resulten criticos para la mision,
sin limitar innecesariamente el disefio del sistema a desarrollar. Larson y Wertz (1999:73) mencionan que
los temas que se discutirdn a continuacion sobre los requerimientos de una mision buscan que esta pueda

cumplir con todos sus requerimientos al menor costo y riesgo.

El primer tema tratado por Larson y Wertz (1999:74) al hablar sobre la definicion de los requerimientos
de una misidn es el rol de estos en el desarrollo de un sistema. De acuerdo con estos autores, los objetivos y
los conceptos del sistema para alguna misién deben tomar en cuenta cinco aspectos: desempefio requerido,
costo, cronograma de desarrollo y de ejecucidn, limitantes explicitas e implicitas, y los riesgos asociados.
Se afirma que estos cinco aspectos deben tomarse en cuenta durante todo el proceso de Ingenieria de
Sistemas de la mision. Durante este proceso, los requerimientos principales que guiaran el desarrollo del
sistema disefiado deben ser descompuestos y distribuidos de manera que se formen segmentos individuales
o0 elementos del sistema, interfaces entre estos y también interfaces externas al sistema. En este punto los
autores recalcan también que para poder definir en su totalidad el sistema que se desarrollard, los usuarios,
los clientes, el ingeniero de sistemas y los desarrolladores de cada segmento de este deben estar
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comtamente interactuando. Facilitar estar interacciones es otra de las importantes funciones de la persona

encarda del enfoque de Ingenieria de Sistemas.

Segun la fuente ya mencionada, es comun que los desarrolladores del sistema difieran con los usuarios
en cuanto a los requerimientos del sistema. Explican que estas diferencias se deben a que los
desarrolladores creen que los usuarios estan sujetos a enfoques operaciones comunes e insensibilizados a
como los requerimientos bastante especificos limitan los disefios. Por otro lado, los usuarios creen que los
desarrolladores favorecen la utilizacion de nueva tecnologia e ignoran las necesidades practicas inherente a
la operacion de un sistema y a la explotacion de la informacion obtenida de una misién. Como
consecuencia de esto, los desarrolladores pueden llegar a establecer requerimientos para la mision sin antes
consultar a los usuarios, mientras que los usuarios pueden llegar a definir requerimientos rigidos y estaticos
que seran tomados en cuenta a medida que el desarrollo del sistema avanza, afectandolo significativamente.
Debido a que para este proceso es importante contar con el enfoque de ambos grupos, los autores explican

que es importante que ambos cooperen desde el inicio de la formacién de los requerimientos de la mision.

Sobre el rol de los requerimientos en el desarrollo de un sistema, Larson y Wertz (1999:74) explican
también que otro problema que puede existir es que normalmente los desarrolladores, deseando comenzar a
construir lo antes posible, definen prematuramente requerimientos y concentos bastante detallados. Esto es
causa de que muchas veces se les ponga poca atencion a los objetivos principales de la mision. Otra posible
complicacién es que los clientes muchas veces limitan el desarrollo del sistema imponiendo requerimientos
detallados antes de que se lleguen a definir los requerimientos criticos que determinan en su mayor parte
los costos y riesgos de la misidn. Asi mismo, se afirma que estos requerimientos criticos deben estar
siempre al frente durante el disefio, desarrollo y la validacién del sistema, tomando en cuenta que el nivel
de formalidad y detalle de estos puede depender de la madurez del sistema, de su complejidad y de su

tamano.

Larson y Wertz (1999:75) aseguran también que las limitantes de una mision son aquellos
requerimientos para el sistema que no pueden modificarse bajo casi ninguna circunstancia. Estos
requerimientos pueden ser requerimientos operacionales que indican que los niveles de capacidad de un
sistema deben tener cierto valor. Algunas limitantes comunes son el costo, las fechas de entrega y la

utilizacion de cierta tecnologia para cumplir con algin objetivo.

Estos autores explican a la vez que muchas veces sucede que los disefiadores se concentran
principalmente en los requerimientos relacionados con el desempefio de algin sistema e ignoran
completamente otros requerimientos que consideran menos importantes, como las necesidades del sistema
respecto a su medio ambiente; y sin embargo, estos requerimientos pueden llegar a ser criticos en cuanto a
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riesgo y costo. De igual forma, cuando se ignoran las interfaces externas de un sistema, este puede terminar

como un disefio sin el soporte externo necesario para ser desplegado y operado durante la mision.

Sobre el tema que se ha venido discutiendo anteriormente, Larson y Wertz (1999:77) aseguran que,
aunque el éxito de una misién recae en el desempefio, el tiempo y el costo, es este Gltimo el factor que
representa la mayor limitante. Es por esto que una de las practicas mas utilizadas es la de disefio-a-costo
(design-to-cost), practica mediante la cual una cantidad fija de dolares afecta las posibles soluciones de
disefio. Asi, durante el desarrollo del sistema se podria requerir de revisiones de los requerimientos debido
a limitaciones de costo, pesando el desempefio de este contra sus costos. Esta practica puede llevarse a cabo

de muchas formas.

Algunas veces, la estandarizacion puede reducir los costos de una misién y mejorar como esta es
operada. Este proceso puede ser nombrado a veces como disefio basado en plataforma (platform-based
design). Sin embargo, siempre se debe tomar en cuenta las consecuencias de aumentar los riesgos durante

el desarrollo para reducir los costos.

Figura 2. Diagrama del desarrollo de los requerimientos a lo largo del proyecto.
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Tal y como mencionan Larson y Wertz (1999:75), el rol y las caracteristicas de los requerimientos
cambia en cada fase del desarrollo de algun proyecto; lo cual deberia notarse debido a que se debe tener un
control de ellos a lo largo de todo el proyecto. Como consecuencia de esto, en las primeras fases del
proyecto, los requerimientos deben especificarse utilizando un lenguaje y una estructura que no conlleve
detalles prematuros. Mencionan que es importante que los requerimientos principales dirijan las primeras
actividades del proyecto, pero a la vez se debe estar preparado para modificar estos requerimientos a
medida que se avanza. En la Figura 2 se presenta un diagrama que muestra el desarrollo de los

requerimientos durante un proyecto.

Se recomienda que durante el desarrollo del concepto de la mision se especifiquen y documenten los
requerimientos criticos de manera flexible, debido a que durante esta fase se evallan varias opciones de
disefio. ComUnmente no se necesita de especificaciones formales que cumplan con algln estandar y que
sirvan como guia del sistema hasta que se comience el desarrollo definitivo del sistema. Hasta entonces, no
hay en el proyecto requerimientos fijos, mas que aquellos con los cuales se pueda trabajar durante el
desarrollo del sistema. Se resalta también que existen varias técnicas para el desarrollo de requerimientos
de una mision. Estas técnicas pueden varias significativamente entre ellas, y conducir a distintas formas de

trabajar.

Durante la fase del proyecto en al cual se comienza a desarrollar el sistema disefiado, Larson y Wertz
(1999:77) explican que la mayoria de las actividades relacionadas con los requerimientos se centran en
integrar las distintas interfaces del sistema y buscar maneras de cumplir con requerimientos especificos que
se han venido acarreando. Resolver problemas significativos del sistema en este punto puede ser
extremadamente riesgoso para la mision. Se afirma que comunmente los requerimientos se congelan una
vez se comienza con la produccién del sistema. Es poco usual que un proyecto se dé el lujo de aceptar
cambios en este punto, por lo que normalmente se acepta que el sistema disefiado tendra ciertos limites o se

dejan estos cambios como posibles mejoras futuras.

Otro punto importante, esta relacionado con la tecnologia utilizada en los sistemas. Afirman que es
comin escuchar que los requerimientos guian el desarrollo de la tecnologia, pero en realidad es lo
contrario, la tecnologia mas reciente normalmente permite la creacién de ciertos sistemas. Sin embargo,
ponen en manifiesto que suele ser riesgoso confiar en nuevas tecnologias o en nuevas técnicas de trabajo.
Pero la utilizacidn de esta tecnologia también tiene sus ventajas, ya que muchas veces permiten reducciones
significativas en costo, peso y volumen. Asi, se debe mantener un monitoreo cercano sobre la tecnologia
utilizada y poseer planes de respaldo en caso de que se decida disminuir los riesgos de la mision

reemplazando tecnologia.
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El desarrollo de una misién es un proceso altamente iterativo. Segun Larson y Wertz (1999:77), cada
fase de este desarrollo requiere de una buena cantidad de retroalimentacion y de ajustes. Normalmente, la
mayoria de la retroalimentacion sucede entre fases adyacentes de desarrollo. Sin embargo, puede suceder
que algunas situaciones requieran de retroalimentacién a través de mdaltiples fases, como cuando un
elemento de disefio no llega a alcanzar algln requerimiento y provoca un cambio en el disefio y en el

concepto de operacion.

Es importante mantener siempre un control sobre el desarrollo de los requerimientos y el costo durante
todas las fases de la mision. A través de este control se puede observar que implementar soluciones de bajo
costo en misiones con tecnologia de punta puede dificultar bastante el desarrollo de estas; y, de hecho,
muchas de estas acciones realizadas al inicio de la mision pueden causar crecimientos descontrolados en el
costo durante las fases de disefio y operacion. Sin embargo, se afirma que el crecimiento del costo obtenido
de estimaciones tempranas durante la fase de desarrollo del concepto de la misién es causado muchas veces
por algun problema controlable. Estos problemas en las etapas iniciales son causados por varias razones, de
las cuales una de las principales es no tomar en cuenta todos los elementos que conformaran costos. Este
error se debe muchas veces a una falta de comunicacion con quienes manufacturaran y disefiaran el sistema
y con quienes lo operaran. Otra causa de los problemas mencionados anteriormente se da cuando se
especifica demasiado un sistema desde el inicio, lo cual provoca que no se puedan realizar cambios para
reducir costos. Finalmente, la causa mas probable de estos problemas surge de los grandes y descontrolados
cambios que se les realizan a los requerimientos a medida que el sistema va madurando. Estos cambios
pueden causar que los costos se disparen debido a constantes redisefios, los cuales conllevan a un
desperdicio de tiempo y materiales. Esto Gltimo puede llevar incluso a la pérdida de un sistema bien
conocido, lo cual eleva la probabilidad de que los costos se disparen a medida que el sistema disefiado se va
desarrollando. Por lo tanto, a partir de todo lo mencionado se puede observar que el proceso de definir y
desarrollar los requerimientos afecta el costo de una mision mas que cualquier otra actividad. Los autores
explican que es importante también recordar que aceptar sin mayor reflexion requerimientos del cliente

pueden llevar a costos injustificables en el proyecto.

De acuerdo con Larson y Wertz (1999:78), una de las herramientas mas utilizadas para desarrollar
requerimientos a partir de las necesidades del usuario es el Despliegue de la Funcién de Calidad, o QFD
por sus siglas en inglés. Esta herramienta utiliza una serie de matrices organizadas en niveles que definen
las caracteristicas del sistema. El primer nivel conecta las necesidades del usuario con las caracteristicas

técnicas del sistema. Este nivel es conocido cominmente como Casa de Calidad.

Asi, el QFD es una herramienta de estructuracion que le permite a los grupos de disefiadores tomar en
cuenta las necesidades del usuario y a la vez desarrollar las caracteristicas del disefio que responderan estas

necesidades. Se afirman que también puede utilizarse como una guia para la derivacién de los
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requerimientos y para analizar el impacto que ciertos cambios en los requerimientos tendran sobre el

sistema.

Larson y Wertz (1999:80) explican que otra parte importante de la definicidn de los requerimientos es el
analisis y la medicion del desempefio de estos. Para realizar esto, antes que nada, se deben descomponer
todos los requerimientos del sistema a sus formas mas simples, de manera que establezcan cdmo deben
realizarse las funciones mas basicas del sistema. De igual forma, se afirma que se debe asignar la funcién y

sus respectivos requerimientos de desempefio a un elemento de disefio mas bajo.

La descomposicion y distribucion de los requerimientos, explicado anteriormente, comienza a nivel del
sistema, en donde los requerimientos provienen de las necesidades de la mision, y continGa pasando a
través de segmentos, subsistemas y finalmente disefio de componentes. Se menciona también que es
importante que durante este proceso se asegure que al alcanzar requerimientos de bajo nivel se esta
cumpliendo también con el desempefio esperado para el proximo nivel, y que conozca en todo momento
que necesidad de la mision satisface cada requerimiento. Como se podrd suponer, este es un proceso

altamente iterativo.

Algo importante es definir adecuadamente las funciones que debe realizar un sistema antes de disefiarlo.
Segun afirman, la manera mas sencilla de representar estas funciones es mediante un diagrama de bloques
sobre el flujo de las funciones. Para realizar este diagrama, se debe comenzar con las funciones de primer
nivel del sistema, colocandolas en el orden en que suceden. Descomponer después estas funciones permite
observar cémo funciona un sistema en cada nivel. Una vez establecidas las funciones de més alto nivel es

posible descomponer y analizar cada funcién a través del desarrollo del diagrama.

Se explica también que estos diagramas de bloques pueden ser utilizados también para presentar
informacion sobre el sistema, asi como también para controlar las secuencias de las funciones. La
informacion que se presenta en estos diagramas puede ser informacién sobre las interfaces que se mueve
entre las distintas funciones, informacion sobre el orden bajo el cual deben llevarse a cabo las funciones, o

incluso informacidn sobre fuentes y destinos de datos.

Segun Larson y Wertz (1999:83), al realizarse un analisis de los requerimientos de una misién se llegara
eventualmente a un medidor bien organizado y jerarquico del desempefio de los distintos segmentos del
sistema y de su presupuesto. Esto se da como consecuencia de procesos iterativos que comienzan con
medidores de desempefio derivados a partir de andlisis, simulaciones, observacion de datos y disefios
conocidos y algo de experiencia en el campo. Los autores enfatizan la importancia que tiene la experiencia
y las referencias pasadas en el desarrollo de los medidores iniciales del desempefio de una mision.
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Sin embargo, la investigacion afirma también que es importante entender la naturaleza de los medidores
iniciales de desempefio. Comunmente, estos medidores son desarrollados por ingenieros de sistemas, los
cuales poseen un amplio conocimiento del sistema y sus elementos. Pero a la vez se debe tomar en cuenta
que la aparicién de nuevas tecnologias y de estudios de disefios de mas bajo nivel puede y deberia causar
que los medidores de desempefio iniciales deban ser reajustados después de haber sido revisados por
expertos familiarizados con subsistemas especificos. Por lo tanto, asi como es importante incluir a los
representantes de todos los niveles de disefio afectados en el disefio de los indicadores iniciales de
desempefio, es importante también reconocer la naturaleza iterativa de estos proyectos, y que una opcion
que minimiza los riesgos Yy el costo total puede imponer restricciones mas estrictas, a comparacion de otras,
en niveles de disefio mas bajos. Encontrar un equilibrio entre los costos impuestos y los riesgos aceptados

involucra un alto nivel de negociacion.

Larson y Wertz (1999:88) recalcan que es imperativo que los ingenieros de sistemas comprendan
profundamente cémo desarrollar y definir los requerimientos de una mision, para asi lograr después
distribuir y negociar los medidores de desempefio con su ayuda. Estd de mas decir que no lograr que un
sistema alcance los valores de estos medidores puede llegar a ser un gran problema para la mision. Una
definicion temprana de estos medidores facilita el proceso iterativo de reajustar distribuciones, margenes e
incluso operaciones lo suficientemente temprano en el proyecto como para no causar mayores problemas

de tiempo y costo.

Sin embargo, se menciona que antes de poder realizar cualquier proceso iterativo los pardmetros de
desempefio y sus respectivos requerimientos deben estar claramente definidos y deben poder ser rastreados
facilmente hasta la necesidad que los origina. Como se explicd anteriormente el método de Despliegue de
la Funcién de Calidad, QFD por sus siglas en inglés, ayuda a hacer esto posible gracias a que documenta
apropiadamente el enlace entre cierto requerimiento y su respectiva necesidad. Requerimientos vagos,
inconsistentes o dificiles de medir llevan muchas veces a que se presente desinformacion,
malinterpretacion, o incluso explotacidn. Los autores afirman que esto es especialmente cierto para areas
del sistema vitales para su correcto desempefio; areas en las cuales la falta de pruebas tempranas utilizando
prototipos puede poner en peligro toda la misién. Se reafirma nuevamente que el proceso iterativo ya
mencionado requiere de negociaciones y re-negociaciones de los medidores de desempefio basados en

evidencia obtenida del proceso de disefio y el descubrimiento de errores en los primeros intentos.

Otro punto importante a tomar en cuenta, de acuerdo con Larson y Wertz (1999:88), es el problema de
enfrentar los aspectos de los requerimientos por nivel contra los aspectos del disefio por nivel. Explican que
el disefio por nivel es un proceso integrativo logico o una sintesis de distintos segmentos de disefio. Al
definirse las funciones del sistema junto con sus respectivos requerimientos de desempefio, y al definirse
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también las interfaces que requieren mas atencion se establece el marco de trabajo mediante el cual se

decidird como se disefiara cada segmento de este.

Los autores subrayan que normalmente las estimaciones iniciales de los medidores de desempefio del
sistema casi nunca corresponden con las consideraciones del disefio en niveles bajos. Afirman que es claro
que estas estimaciones son puntos de partida para llevar a cabo negociaciones y ajustes en los medidores de
desempefio, y para reconciliar disefios iniciales del sistema con estimaciones de disefio de segmentos y de
su desempefio. Los autores recomiendan que a medida que se van modificando los requerimientos se debe
de tener un control sobre estos mediante su documentacion. Estos documentos solamente deben ser
alterados cuando exista una completa trazabilidad y visibilidad del origen de la modificacion para todos los
interesados. Los medidores de desempefio también se iran cambiando a medida que se sigue avanzando en

el desarrollo del sistema.

Larson y Wertz (1999:90) explican que, en cierto punto del desarrollo del sistema, el disefio de los
margenes de este puede causar problemas. Se afirma que cominmente, los margenes son obtenidos con
ayuda de la estadistica, por lo cual a medida que fluyen a través de varios niveles de disefio pueden causar
problemas en cuento a sobre-disefio y costos. En algunos casos sucede que los encargados del disefio
pueden dificultar la realizacién de ajustes apropiados debido a que mantienen los méargenes en los niveles
bajos del disefio, donde muchas veces pasan inadvertidos o no pueden moverse. Los autores citados
mencionan que los margenes pueden llegar a proveer ciertas contramedidas robustas contra las fallas en
Orbita, pero también pueden causar problemas. Asi, es importante que los requerimientos principales del
sistema también tengan margenes, los cuales pueden cambiarse o derivarse hacia otro nivel, permitiendo

alcanzar niveles de desempefio realistas con un minimo riesgo.

La fuente citada previamente explica que una vez el primer ciclo de interacciones entre el sistema y sus
segmentos ha establecido las mejores estimaciones de los parametros de desempefio principales se debe
continuar con las pruebas realizadas al sistema que esta siendo desarrollado. La configuracion del sistema
debe ser validada a través de simulaciones o prototipos. Estas pruebas tempranas sobre la integracion del
sistema son de suma importancia ya que ayudan a desarrollar un consenso que se mantiene a través de las

etapas iniciales de disefio.

De acuerdo con Larson y Wertz (1999:90) es importante que en todo momento una linea base de
requerimientos comunes sirva como base de los procesos de analizar y estimar requerimientos de
desempefio, interactuar y negociar con encargados de segmentos, y validar los motivos principales
definidos tempranamente en la fase de disefio. Se explica que las técnicas de validacion requieren de
muchos escenarios especificos o situaciones puntuales para evaluar el desempefio. Satisfacer

requerimientos de desempefio durante estas situaciones puntuales puede parecer suficiente, pero no lo es.
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Esto se debe a que al utilizar escenarios disefiados para probar especificamente un aspecto del desempefio
de un sistema puede llegar a ignorarse otros aspectos de este mismo. Se explica ademas que los
requerimientos documentados correctamente durante la fase de disefio pueden ser la Unica referencia de las
funciones de un sistema y de su desempefio. Asi, la documentacion sobre los requerimientos debe estar al
mismo nivel que la fase en la cual se encuentra el disefio del sistema en cuanto a madurez, sin olvidar que

también debe reflejar los resultados de analisis, negociaciones y pruebas de validacion.

Los autores citados anteriormente afirman que para documentar los requerimientos efectivamente estos
deben ser consistentes y completos, en relacién con la madurez del sistema. Que sean consistentes significa
que cada requerimiento de desempefio debe ser escrito solamente una vez, debe mantenerse en un lugar
apropiado y, por ultimo, debe ser posicionado apropiadamente en la jerarquia de los requerimientos ya
establecidos. Que estén completos quiere decir que con cada nivel de requerimientos que se trabaje se debe

asegurar que estos satisfacen también el siguiente nivel mas alto.

Como se menciond anteriormente, Larson y Wertz (1999:91) afirman que todos los requerimientos
deben ser rastreables a medida que se van desarrollando, distribuyendo y descomponiendo. Debe recordarse
que cada disefio y cada decisién tomada debe estar basada en los requerimientos, ademéas de tomar en
cuenta todos los demés requerimientos relacionados y el impacto de los cambios a través del desarrollo del
sistema. Para esto mencionan los autores que cualquier método de anexion puede funcionar, siempre y
cuando permita que los requerimientos puedan ser rastreados tanto hacia arriba como a través de todos los
elementos. La documentacion de los requerimientos debe especificar los métodos de rastreo utilizados y las
formas como se derivaron estos. Los autores afirman también que cada ingreso de informacién en los
documentos debe incluir informacién sobre el origen del requerimiento. Siempre que se produzca un
requerimiento derivado deben incluirse las técnicas de andlisis utilizadas. Debe tomarse en cuenta que
segun Larson y Wertz (1999:91) para que un requerimiento sea rastreable quiere decir que no presente

ambigiiedad y que sea verificable, de manera que se evite malinterpretaciones y sobreexplotaciones.

Estos autores también subrayan que las revisiones de requerimientos son necesarias durante las
revisiones de disefio y que se les debe poner tanta atencién como a las decisiones de disefio durante el
desarrollo del sistema. La revision de todos los requerimientos es una parte critica de estos procesos.
Durante estas revisiones es posible que se tengan que reexaminar los pilares de la misién tales como:
énfasis en ciertas areas del disefio, presupuestos de disefio, distribucién de requerimientos, métodos de

trabajo, etc.

Larson y Wertz (1999:91) aseguran que basados en las necesidades, los andlisis, y los ejercicios de
validacion, los documentos de los requerimientos del sistema deben incluir cada aspecto relevante de la

funcionalidad del sistema y de cdmo debe realizar estas funciones. Ademas, ya que idealmente los
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requerimientos del sistema forman la base de los requerimientos por sistema, los del sistema deben ser
definidos primero. Sin embargo, una vez definidos los requerimientos por segmento es posible que los
requerimientos del sistema deban ser modificados como consecuencia de cambios en el costo, problemas de
interface, limitaciones de desempefio, o cambios en el cronograma. Mencionan que debe recordarse que las
especificaciones de los requerimientos, a cualquier nivel, estan expuestos a posibles cambios. Por lo tanto,
deben ser designados preliminarmente antes de que se realicen revisiones en cada nivel de disefio. Ademas,
durante las fases formales de disefio las especificaciones de los disefios deben estar sujetas a un riguroso

control, sin importar si los requerimientos van cambiando a medida que se avanza.

Aseguran que es importante también notar que dentro de los planes del sistema derivados de los
requerimientos se encuentran los planes para pruebas que reflejaran la verificacion y validacion de tales
requerimientos. Esto es, segun los autores, un reflejo de las especificaciones de las pruebas, las cuales
identifican objetivos, ambientes y niveles de ensamblaje en los cuales se realizara las pruebas.

Otro punto importante a tomar en cuenta son las interfaces de un sistema. De acuerdo con Larson y
Wertz (1999:92), los desarrolladores de estos muchas veces pasan por alto todas las interfaces, o solamente
las asumen como interfaces externas durante las primeras fases de desarrollo del sistema. Sin embargo,
afirman que es importante considerar cuidadosamente todas las interfaces, considerando la arquitectura del

sistema.

E. VERIFICACION Y VALIDACION

Como se menciond anteriormente, es responsabilidad de la persona encargada de ser el ingeniero de
sistemas supervisar las actividades relacionadas con la verificacién y la validacién de los requerimientos de
la misién. De acuerdo con Gebara y Spencer (2016:2), la verificacion es un proceso mediante el cual se
puede confirmar que un proyecto cumple con todos los requerimientos definidos al principio de este. Por
otro lado, mencionan que el objetivo de la validacién en un proyecto es confirmar que este puede completar

todos los objetivos definidos originalmente.

Segln JAXA, los requerimientos de una mision pueden verificarse a través de cuatro métodos. Estos
métodos son los siguientes:

1. Anélisis. En este método, la verificacion del sistema creado para cumplir con los objetivos de la
mision se realiza mediante calculos utilizando modelos matemaéticos cuya confiabilidad haya sido evaluada
con ciertas técnicas o herramientas, como lo son reglas logicas reconocidas en el &mbito académico. Estos

modelos matematicos pueden ser simulaciones computacionales. Este método es utilizado principalmente
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cuando la verificacion de algun requerimiento es dificil de realizar mediante pruebas o simples mediciones

con instrumentos comunes.

2. Inspeccidn. En este método, las verificaciones de los requerimientos pueden realizarse sin utilizar
procedimientos, equipos o herramientas especiales. Esto significa que la verificacién puede llevarse a cabo
utilizando elementos comunes del ambito en el que se trabaja. Un ejemplo de la utilizacion de este método
es cuando se realiza una inspeccion visual de algin producto utilizando herramientas faciles de conseguir y

dibujos o documentos que especifican ciertas condiciones fisicas o ciertos estandares.

3. Prueba. Con este método se verifican requerimientos de funcionalidad y resistencia al ambiente de

operacion utilizando hardware del sistema creado e informacion tomada durante algin proceso.

4. Revision de disefio. Este método de verificacion consiste en la revision de los planos y documento

de disefio del sistema creado.

Gebara y Spencer (2016:5) explican que varios de los requerimientos de un satélite tipo CubeSat
pueden ser verificados y validados a través de pruebas realizadas a los distintos sub-sistemas de este, y al
sistema completo integrado. Mencionan que una de las pruebas que puede utilizarse para verificar y validar

al sistema ya integrado es la prueba Dia-En-La-Vida, DITL por sus siglas en inglés.

De acuerdo con los autores citados anteriormente, la prueba DITL pretende ser una simulacion de la
mision entera del satélite. Esta simulacion debe incluir el proceso de inicializacion del satélite, la ejecucion
de sus distintas funciones, y la respuesta del satélite después de haber recibido un comando desde la
estacion terrestre que lo obligue a apagarse. Explicandolo més detalladamente, los autores afirman que esta
prueba solamente debe incluir los comandos que normalmente se utilizaran durante la mision. Sin embargo,
resaltan la importancia de probar completamente todos los modos y fases del satélite durante la prueba. Se
menciona también que esta prueba debe ser cuidadosa al momento de simular la separacidn con el vehiculo
de lanzamiento y la iniciacién del sistema; y que debe simular de la forma mas realista posible la mision
completa. Se debe mencionar también que, segun la fuente citada anteriormente, la prueba DITL debe ser
una versién acelerada de la mision real. Sin embargo, aseguran que la prueba no debe durar menos de 24

horas.

F. MATERIALES

De acuerdo con Fortescue, Swinerd y Stark (2011:40), uno de los problemas mas comunes con los
materiales utilizados en ambientes a presiones casi nulas es la gasificacion o sublimacion de estos. De

acuerdo con estos autores, la gasificacion, o sublimacion, es cuando los &tomos de la superficie de un
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material se vaporizan cuando este se ve expuesto a una presion ambiental comparable con su propia presion
de vaporizacion. Estas presiones comlnmente se encuentran entre los 101* y 10 Pascales, y son las
presiones que pueden esperarse en las altitudes alcanzadas por los vehiculos espaciales. Debe afiadirse que

la desgasificacion aumenta a medida que la temperatura ambiente también lo hace.

Segun los autores mencionados anteriormente, aunque estructuralmente la gasificacion no causa ningin
problema en la mayoria de los casos, la consecuente deposicion de las particulas desprendidas de la
superficie puede perjudicar el funcionamiento de componentes Opticos y electrénicos. Por otro lado, las
capas delgadas de materiales plasticos y las capas de 6xido pueden ser sensibles a la pérdida de masa,
especialmente cuando tales materiales estan siendo utilizados por sus propiedades térmicas. Esto Ultimo
significa que si la pérdida de masa esta asociada a alguna caracteristica particular es posible que la

emisividad de estos materiales cambie.

Fortescue, Swinerd y Stark (2011:40) explican también que, en los materiales plasticos, los
componentes con altas presiones de vaporizacion tienden a evaporar mas rapido. Sin embargo, la pérdida

inicial de masa esta asociada normalmente con la pérdida de gases absorbidos y vapor de agua.

Ademaés, se afirma también que no es recomendable la utilizacion en el vacio de lubricantes utilizados
en condiciones comunes por las razones mencionadas anteriormente. Comunmente, los lubricantes
utilizados normalmente poseen altas presiones de vaporizacion y por lo tanto sufririan de gasificacién
rapidamente; empero, en este caso la pérdida de gases absorbidos y vapor de agua puede afectar su efecto
como lubricante. A pesar de que pueden utilizarse aceites poco volatiles, es mas comun que se utilicen

capas de lubricantes sélidos.

De acuerdo con JAXA, para que un material pueda ser utilizado en un satélite debe cumplir con tener
una calificacion A en cuanto a gasificacién en el documento MSFC-HDBK-527F o en el Sistema de
Informacion Técnica de Materiales y Procesos, MAPTIS por sus siglas en inglés, de la NASA. Para que a
un material se le pueda dar tal calificacion es necesario que cumpla con presentar una Pérdida Total de
Masa, TML en inglés, menor o igual al 1.0% y un porcentaje de Materiales Volatiles Condensables
Colectados, CVCM en inglés, menor o igual a 0.1% segin los estandares presentados por el estandar
ASTM-E595-84 de la NASA.

G.RECOLECCION DE ENERGIA

El sistema de recoleccion de energia més utilizado en satélites es compuesto por paneles solares que

capturan la energia solar y convierten parte de ella en energia eléctrica. Otros tipos de sistemas de
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recoleccion de energia eléctrica son mediante baterias cargadas, reactores nucleares o celdas de
combustible (Larson, et al, 1999)

Las baterias son méas utilizadas como un método de almacenamiento de energia que como fuente
primaria de energia, ya que poseen una capacidad limitada, lo cual a su vez limita la vida util del satélite y
para que este modelo fuera (til se deberia implementar una bateria de alta capacidad, lo cual a dia de hoy
equivale a baterias de alto costo, tamafio y masa, lo cual va en contra de lo que el programa de pico-

satélites tipo CubeSat representa.

Los reactores nucleares no sélo suelen ser de dimensiones y costo elevado, sino que también requiere de
un conocimiento técnico muy especifico respecto al tema ya que son sistemas de mucha complejidad, por
lo que esta no es una opcion que haya sido utilizada con anterioridad en CubeSats. Asi que la opcién mas
viable, es a la vez la mas utilizada que son los paneles solares. (Larson, et al, 1999)

La generacion de potencia eléctrica de las celdas solares depende directamente de varios factores, entre
los cuales se encuentran: eficiencia, area, constante solar, el angulo de incidencia de los rayos solares y la

temperatura. (Jordan, 2006)

1. Eficiencia. Los paneles solares son un conjunto de celdas solares conectadas entre si. Estas celdas
solares han continuado mejorando su eficiencia de conversion de energia con el paso de los afios y a dia de
hoy es posible encontrar celdas solares comerciales para aplicaciones espaciales con eficiencias alrededor
del 30%. Este tipo de celdas son formadas de tres capas de sustratos que en conjunto permiten transformar
la energia transportada por lo fotones provenientes del Sol en energia eléctrica. Actualmente se encuentran
en desarrollo celdas solares de 40% o hasta 50% de eficiencia, sin embargo, no se encuentran disponibles

en el mercado por el momento. (King, et al, 2012)

2. Area. El 4rea de las celdas solares impacta directamente en el rendimiento de las mismas, por lo
gue, a mayor area, mayor generacion de energia eléctrica. Los CubeSats se trabajan en base a unidades (U),
donde 1U es un satélite de 10 cm x 10 cm x 10 cm, 2U es el doble y asi sucesivamente. Es importante
tomar esto en cuenta, ya que el area superficial disponible de un satélite CubeSat 1U es sumamente
limitada, por lo que la generacion de potencia eléctrica es escaza y, por ende, también lo debe ser el

consumo, esta es una de las mayores limitantes de este tipo de satélites.

3. Constante solar. La constante solar es un tema que ha sido estudiado ampliamente en el pasado.
Esta investigacion acerca de la intensidad de los rayos del sol ha permitido conocer y predecir las
condiciones de operacién a las cuales se enfrentara el satélite en el espacio. La intensidad de los rayos

solares varia inversamente proporcional a la distancia entre el objeto y el Sol. (Clawson, et al, 2002) Es
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decir, a mayor distancia, menor es la intensidad de la radiacidn proveniente de los rayos Sol. Esto es

importante tomando en cuenta las caracteristicas de la Orbita terrestre.

La drbita terrestre tiene una forma aproximadamente eliptica alrededor del Sol, lo cual implica que en
momentos se encuentra mas cerca o mas lejos del Sol. Esto produce una variacion en la “constante solar”,
que en realidad no es constante. La intensidad solar mas alta registrada hasta el momento es de 1,414
W/m2, mientras la mas baja es de 1,322 W/m?. Para estimar el rendimiento operacional del satélite se suele

utilizar un valor promedio de 1,367 W/m?2. (Clawson, et al, 2002)

4. Angulo de incidencia. El angulo de incidencia de los rayos solares influye en la generacion de
potencia eléctrica de forma cosenoidal, por lo que al minimizar el &ngulo relativo entre la perpendicular a la
superficie de la celda solar y los rayos solares se maximiza la generacion de potencia eléctrica. El angulo de
incidencia depende del comportamiento del satélite en el espacio, especificamente del control que este

posea sobre su actitud (orientacion).

La actitud del satélite es determinada a su vez por el funcionamiento del médulo de determinacion y
control de actitud (ADCS, por sus siglas en inglés). Por lo general los sistemas de ADCS pasivos proveen
menor control sobre la actitud que los sistemas activos. Los sistemas activos que utilizan volantes de
reaccion o electroimanes suelen ser mas caros, masivos y ocupar mas espacio, lo cual a su vez puede ser

contraproducente para un CubeSat. (Larson, et al, 1999)

En cambio, los sistemas pasivos son mas econdmicos, menos masivos, ocupan menos espacio y son mas
simples de implementar, por lo que se suelen utilizar en CubeSats, especialmente los 1U. Este tipo de
sistemas funciona mediante un iméan que se alinea con el campo electromagnético de la Tierra, su mayor
desventaja es que el control sobre la actitud del satélite es limitado y el comportamiento del mismo es,
hasta cierto punto, impredecible, lo cual incrementa la complejidad de los analisis de generacion de

potencia eléctrica.

Los CubeSats han sido desarrollados por una gran cantidad de paises durante aproximadamente 20 afios,
hasta el momento. Esto provee de una base sélida de investigacion a partir de la cual se puede modelar el

sistema y obtener resultados que ayuden a comprender el funcionamiento del satélite.

5. Efectos de temperatura. Los paneles solares utilizados para recolectar energia estan expuestos a
un ambiente bastante extremo, donde las temperaturas pueden variar en un rango bastante amplio. Al igual
que la mayoria de componentes eléctricos, los paneles solares se ven afectados por la temperatura bajo la

cual operan.
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Se han realizado mediciones experimentales del rendimiento de los paneles solares en el espacio a
diferentes temperaturas con el fin de cuantificar el impacto de la temperatura en la recoleccion de energia.
Por lo general, se incluye un factor de temperatura que puede oscilar entre 0 y 1 para las simulaciones de
potencia satélites. Comdnmente se utiliza un factor entre 0.80 y 0.98, con un valor tipico de 0.85.

(Larson, et al, 2009)

6. Simulaciones de generacion de potencia. Especificamente en Suiza se desarroll6 un pico-
satélite conocido como SwissCube, del cual existen documentos que ayudan a llevar a cabo simulaciones
del sistema de potencia. En ellos se detalla como llevaron a cabo el andlisis de generacion de potencia
utilizando herramientas computacionales para poder estimar la potencia eléctrica generada por el satélite
dependiendo del angulo de incidencia, este documento sirve como base para el analisis de un satélite con
sistema ADCS pasivo. (Jordan, 2006)

El analisis llevado a cabo consistia de en lugar de hacer girar el satélite alrededor del Sol, dejar el satélite
estatico, mientras se hacia rotar el Sol alrededor de él. A partir de ello surgieron varios aspectos a
considerar, como que la mayor cantidad de potencia generada se da cuando el Sol tiene incidencia sobre
tres caras del satélite, claro si el satélite posee celdas solares en todas sus caras. Otro aspecto a considerar
es que las celdas solares fueron modeladas de tal manera que poseian un angulo limite a cuyo angulo estas

ya no eran capaces de generar energia eléctrica. (Jordan, 2006)

Esta estimacion sirve como referencia de los intervalos de potencia generada que podria tener en un
CubeSat de ADCS pasivo. La potencia promedio de los CubeSats se encuentra entre 1y 2 W, esto se debe
a la influencia de la tierra sobre la érbita del satélite, ya que impide el paso de la radiacion solar, creando
sombra en la cual no es posible generar potencia mediante paneles solares, 1o que reduce las estimaciones
realizadas en Suiza en aproximadamente un tercio, considerando que la drbita del satélite es una drbita

baja, cominmente conocida como LEO (Low Earth Orbit). (Selva, et al, 2012)

H. MODULOS DEPENDIENTES DE POTENCIA

1. Carga Util. La carga util (PLD, acrénimo en inglés) del sistema es la razon por la cual se envia el
satélite al espacio. Para este satélite en particular, la carga Util la representa el conjunto de elementos que se
probardn para ver si se puede efectuar el monitoreo de cianobacteria en el Lago Atitlan con un satélite

futuro.

Dichos componentes son: camara monocromatica, carrusel de filtros y motor piezoeléctrico. Estos
componentes requieren de energia para operar por lo cual sus caracteristicas eléctricas deben ser tomadas

en cuenta para disefiar el sistema de distribucion de energia.
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2. Manejo de datos y comandos. Manejo de datos y comandos (C&DH, por sus siglas en inglés)
es el modulo encargado de operar el satélite mediante envio de comandos que serdn procesados y afectaran
la distribucidn de energia. Para llevar a cabo esto es necesario de una computadora a bordo (OBC, por sus

siglas en inglés).

3. Comunicaciones. El médulo de comunicaciones (COMMS, acrénimo en inglés) es el encargado

de trasladar los datos que logre obtener el satélite en Orbita hacia la estacion terrestre donde se

decodificaran los datos y se obtendré la informacion que se busca.

El modo de operacién de este médulo requiere que se implemente una antena desplegable en el satélite,
lo que a su vez implica un mecanismo de despliegue que necesitara de energia eléctrica para accionarse.
Ademas, el modulo empleara un transceptor de muy alta y ultra alta frecuencia (VHF y UHF,

respectivamente, por sus siglas en inglés).

4. Térmico. El sistema térmico (THML, acrénimo en inglés) es el que lleva a cabo el control de las
temperaturas interiores y exteriores del satélite. Debido a las restricciones de masa, volumen y el tiempo de
vida esperado en este tipo de satélites se suele llevar a cabo un control pasivo de la temperatura ya sea

utilizando aislante o en casos, incluso sin emplear aislante. (Selva, et al, 2012)

El emplear un sistema de control térmico activo incrementa la complejidad del sistema, ya que requiere
sensores y energia eléctrica tanto para los sensores como para el sistema térmico. Sin embargo, el legado de
pico-satélites anteriores ha indicado que en caso de implementar baterias es necesario tomar en cuenta que
para que estas puedan ser recargadas se necesita que permanezcan arriba de los 0 °C. (Woodbank
Communications Ltd., 2005) Por lo general, las caracteristicas de érbitas bajas permiten que la temperatura
descienda acercandose al limite, por lo que se requiere del uso de un sistema de control activo enfocado

hacia las baterias que son el elemento critico en cuanto a temperatura.

5. Sistema de determinacidn y control de actitud. El sistema de determinacion y control de

actitud (ADCS) es el responsable de orientar el satélite de manera correcta para la adquisicién de datos,

recoleccion de energia y/o comunicacion con la estacidn terrena.

Existen dos variantes a este sistema que son: activo y pasivo. El sistema activo, requiere de un consumo
de potencia mas elevado que el pasivo, pero da un mejor control de la actitud del satélite. La variante
pasiva suele ser mas utilizada ya que esta consume menos potencia, la cual es limitada en un satélite de las
dimensiones de un CubeSat 1U. Ademas, suele ser la alternativa mas barata, de menos masa y de menor
volumen, lo cual lo hace més atractivo para este tipo de satélites. No obstante, ambas variantes hacen uso

de sensores como los fotodiodos y magnetémetros.
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|. ALMACENAMIENTO DE ENERGIA

El sistema de almacenamiento de energia por lo general estd compuesto de un arreglo de baterias,

conectadas en serie, paralelo o alguna combinacién de ambas, para poder satisfacer las necesidades del

satélite.

1. Tecnologia de baterias. Dentro de las baterias disponibles en la actualidad existen diversas
tecnologias, cada una con sus caracteristicas particulares que les hacen Utiles para aplicaciones a su vez
particulares. Algunas de estas tecnologias son: Litio-ion, Litio-Polimero, Litio —Fosfato, Niquel-Cadmio,
etc. Entre las propiedades de cada tecnologia se destacan la capacidad especifica (energia por unidad de
masa) y densidad de energia (energia por unidad de volumen), por lo general las familias de baterias que

poseen mejores propiedades también poseen un precio mas elevado, por lo cual el costo se debe justificar.

Figura 3. Capacidad especifica — densidad de energia por tecnologia de baterias.
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(Woodbank Communications Ltd., 2005)

El estdndar para pico-satélites tipo CubeSat desarrollado por Cal Poly restringe la masa a 1.33 kg
méaximo y el volumen del satélite a aproximadamente 10 x 10 x 10 cm para un satélite 1U. (Cal Poly, 2009)
Esto representa una gran limitacion a la capacidad de las baterias lo que ha llevado a que la mayoria de
CubeSats han utilizado baterias de la familia del Litio, debido a que poseen buena capacidad especifica y

densidad de energia a un costo accesible.

2. Familia de baterias de Litio. Dentro de la familia de baterias de litio existen cinco principales
tecnologias que son: Litio-Niquel-Cobalto-Aluminio (NCA), Litio-Niquel-Manganeso-Cobalto (NMC),
Litio-Manganeso (LMO), Litio-Titanio (LTO) y Litio-Hierro-Fosfato (LFP).

Las principales tecnologias de la familia del litio se pueden comparar en funcidn de seis caracteristicas:
costo, capacidad especifica, densidad de energia, seguridad, desempefio y tiempo de vida. (The Boston

Consulting Group, 2010)
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Figura 4. Caracteristicas de las principales tecnologias dentro de la familia de baterias de litio.
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De acuerdo a las restricciones de volumen y masa que son de gran importancia bajo el estindar CubeSat
se requiere de una alta densidad de energia y al mismo tiempo elevada capacidad especifica, (Specific

Power y Specific energy) de acuerdo a la imagen.

Es importante mencionar que a pesar que la mayoria de las baterias son capaces de operar en condiciones
severas como las que se pueden dar dentro de un CubeSat, si existen factores que pueden afectar su
funcionamiento y la vida util de las mismas. Esto a su vez podria significar el fin de la mision antes de lo
esperado por lo que se deben tomar las precauciones pertinentes.

3. Capacidad requerida. La capacidad (energia almacenada) de las baterias depende del modo de

operacion del satélite el cual se ve afectado por el comportamiento de los demas modulos y la érbita en la
cual traslada el satélite.

Los modulos dependientes pueden actuar ya sea en conjunto o por separado dependiendo de la funcién
que se busca realizar. COMMS debera estar accionado cuando el satélite se encuentre en rango de
transmisién de datos con respecto a la estacion terrena. PLD debe tomar fotografias y cambiar de filtro para
permitir la adquisicién de datos para distintas longitudes de onda. En el caso de C&DH este mddulo
siempre debe estar activo, ya que es el que controla la operacion del resto del satélite, el elemento que
requiere energia es la OBC. THML solo requerira energia cuando la temperatura de la bateria se acerque a
los 0 °C.
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La oOrbita también influye de manera considerable en la operacidn del satélite ya que dicta el momento y
cantidad de tiempo que los distintos médulos requerirdn energia, y también dicta la cantidad de energia
disponible del Sol. Todos estos factores deben ser tomados en cuenta al llevar a cabo el célculo de la
capacidad requerida de la bateria, de tal manera que se pueda tener certeza que el satélite tendra energia
disponible para operar incluso en la sombra (penumbra) o en las condiciones de consumo de potencia mas
extremas. Ademas, la orbita determina el perfil de temperatura del satélite por lo que a su vez determina en

qué momento se requerira energia para calentar la bateria.

4. Limites de profundidad de descarga. Para definir los limites de profundidad de descarga
permisibles en el sistema de almacenamiento de energia es necesario tomar en cuenta el comportamiento de
las baterias ante temperatura, y uso repetitivo. Por lo general, se utilizan estos limites en el disefio de un

sistema de almacenamiento de energia para prolongar la vida Util de la bateria.

El llevar la bateria muy cerca de su capacidad limite induce mayores esfuerzos en el anodo y catodo de la
bateria debido al incremento en el voltaje. Esto puede reducir la vida Util de las baterias, por lo cual no es
recomendable el establecer un limite superior de carga cercano a la capacidad nominal de las baterias,
especialmente para aplicaciones que requieren uso repetitivo de las mismas. (Battery University, 2016)

Figura 5. Capacidad — ciclos carga/descarga, para distintos voltajes de fin de carga.
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(Richtek Technology Corporation, 2014)

El voltaje de las celdas de las baterias esta asociado con el estado de carga de las mismas. En la Figura 5,
se muestra que para voltajes de fin de carga més elevados la capacidad de las celdas de las baterias se
desvanece de forma més acelerada, resultado de los esfuerzos elevados en &nodo y catodo de la bateria.
(Richtek Technology Corporation, 2014)
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El limite inferior de carga también puede afectar de manera significativa la operacion de la bateria,
especialmente en aplicaciones que requieren de una alta cantidad de ciclos de carga y descarga.
(Woodbank Communications Ltd., 2016)

La tasa de carga y descarga también tiene una influencia en la cantidad de ciclos que una bateria puede
soportar sin perder un alto porcentaje de su capacidad inicial, en lo que se conoce como desvanecimiento
de capacidad. Ademas, se ha demostrado que el incrementar la temperatura de las baterias su capacidad
tiende a desvanecerse de manera acelerada. Esto se debe a que a mayor temperatura se incrementan las

reacciones quimicas que pueden tener un efecto parasitico para las celdas de las baterias.

Figura 6. Capacidad — ciclos de carga/descarga, para diversas tasas de descarga.
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La Figura 6 muestra que las baterias tienden a perder su capacidad a mayores tasas de descarga. Las tasas
de descarga “C” relacionan la corriente de carga o descarga con la capacidad de las baterias. Una tasa de
descarga 1C implica que la corriente de descarga causa que la bateria se descargue por completo en un
lapso de una hora, para 2C el lapso de tiempo es media hora, para C/2 el lapso es de 2 horas, etc.

(MIT Electric Vehicle Team, 2008)
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Cuadro 1. Capacidad de baterias de Li-ion al almacenarse a diversas temperaturas.

Temperanwa (°C) 40% de carga 100% de carga

0 ki 2495
25 96% 20%
40 83% 65%
60 T5% 60%

(Battery University, 2016)

El cuadro anterior muestra que al almacenar las baterias a mayor temperatura su capacidad desvanece.
Ademas, el almacenar las baterias con un 100% de carga gener6 un mayor desvanecimiento de la capacidad

de las baterias en comparacion con las baterias que fueron almacenadas con un 40% de carga.

La profundidad de descarga, la diferencia porcentual de la capacidad total entre el limite superior e
inferior de carga tiene una influencia elevada en el desvanecimiento de la capacidad de las baterias y, por
ende, en sus ciclos Gtiles. En el siguiente cuadro se presenta una estimacion de los ciclos de carga/descarga
antes de que la capacidad de las baterias se desvanezca un 70%.

Cuadro 2. Ciclos de carga/descarga en funcién de profundidad de descarga.

Profundidad de descarga (%) Cantidad de ciclos de carga/descarga
100 300/600
80 400/ 900
60 600/ 1,500
40 1,500/ 3,000
20 1,500/9,000
10 10,000 / 15,000

En el Cuadro 2 resulta evidente que una de las maneras mas efectivas para incrementar la vida Gtil de las
baterias es el reducir la profundidad de descarga de las mismas.

Figura 7. Capacidad retenida — ciclos de carga/descarga con diferentes limites de carga.
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A partir de la Figura 7 se observa que la capacidad de las baterias se retiene de mejor manera para una
profundidad de descarga menor. Ademas, se observa que para profundidades de descarga iguales las
baterias retienen mas capacidad si oscilan alrededor del 50% del estado de carga.

5. Modos de falla de las baterias. Los modos de falla principales que se han identificado para

baterias de Litio son por: voltaje, temperatura, no uniformidades y fatiga mecanica.

Si el voltaje en las celdas excede el limite operativo se pueden generar problemas. Uno de ellos es que
los iones de Litio no se pueden acomodar en las capas de carbono del anodo de manera correcta y como
consecuencia se depositan como Litio metalico en la superficie del anodo. Esto reduce la cantidad de iones
de Litio libres y, por ende, la capacidad de las baterias. En casos extremos incluso se puede llegar a
provocar un corto circuito entre los electrodos. Ademas, un voltaje muy elevado puede provocar

calentamiento excesivo de las celdas. (Woodbank Communications Ltd, 2005)

Figura 8. Configuracion fisica de baterias de litio.
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En el caso en el cual el voltaje de las celdas es bajo, ya sea por descarga excesiva 0 por almacenaje por
tiempos prolongados, se produce un deterioro progresivo de los materiales de los electrodos. En el caso del
anodo, los iones de cobre se dispersan en el electrolito. Cuando se recarga la bateria, estos iones se
precipitan como cobre metalico en ubicaciones no deseadas, lo que puede causar cortocircuito entre los
electrodos. Si las celdas permanecen tiempos extensos bajo condiciones de bajo voltaje se produce
liberacion de oxigeno y Oxidos que resultan en pérdidas permanentes en la capacidad de las celdas.
(Woodbank Communications Ltd, 2005)

Debido a que el voltaje de las celdas de Litio esta relacionado con el estado de carga de las mismas se

puede evitar estos problemas estableciendo de manera correcta los limites de carga de las baterias.
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La temperatura también puede causar el malfuncionamiento de las baterias y eventualmente la falla de

las mismas. El exponer las baterias a baja temperaturas reduce la tasa de carga que puede ser almacenada o

extraida de las baterias. Ademas, las baterias de Litio a bajas temperaturas pueden sufrir deposicion de

Litio metalico que puede llevar al cortocircuito entre electrodos. (Woodbank Communications Ltd., 2005)

En el caso de altas temperaturas se provoca una reaccion acelerada de las baterias lo que genera una alta

disipacion de calor, que tiende a calentar ain mas las celdas. Si la temperatura es muy elevada se puede

producir pasivacion, luego la liberacion de gases dentro de las celdas causa que se hinchen y eventualmente
exploten. (Woodbank Communications Ltd., 2005)

Figura 10. Ciclos de vida — temperatura.
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Para evitar los problemas relacionados con temperatura en las baterias, se recomienda que las mismas se

mantengan entre 10 °C y 60 °C.
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Las no uniformidades pueden afectar al rendimiento de las baterias. Estas se producen como resultado
de algun defecto en la manufactura de las celdas o bien por algin impacto fisico significativo. En cuanto a
la fatiga mecanica, esta se produce debido a la contraccion y expansion que tienen naturalmente las baterias
debido a su carga o descarga. En caso de tener un buen control de los limites de carga y recarga, la
temperatura operacional y baterias sin no uniformidades, las baterias deberian fallar eventualmente por

fatiga mecénica.

J. DISTRIBUCION DE ENERGIA

La distribucion de energia se llevara a cabo con un circuito eléctrico. Este circuito eléctrico debe ser
disefiado tomando en cuenta las caracteristicas de los médulos dependientes, los sensores necesarios y las

interfaces que tendrd el circuito con los demas modulos.

El circuito tendra dos fuentes de energia, la principal que seran los paneles solares y la secundaria que
serd la bateria. La bateria suministrard la energia almacenada cuando no haya energia solar disponible o
bien, cuando la energia solar recolectada no sea suficiente para proveer a los modulos la energia requerida.

Por lo general los pico-satélites CubeSat trabajan con componentes que requieren de 3.3 V 0 5 V,
ademas para poder llevar a cabo un mejor manejo de energia se requiere accionar los componentes solo
cuando sea necesario. Esto implica que se utilicen interruptores (switches) que permitan o restrinjan el paso

de corriente a los diversos componentes dependiendo del monitoreo y sefiales emitidas por la OBC.

En el caso del sistema de distribucién de energia existen ciertos requerimientos especificos del estandar
de Cal Poly y UNOOSA/JAXA que deben ser tomados en cuenta, de lo contrario el satélite no sera

aprobado para ser lanzado al espacio.

K.SISTEMA DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

El sistema de manejo de comandos y datos es el "cerebro™ del conjunto auténomo del CubeSat. Este
sistema consta de una computadora a bordo, conocido como OBC el cual es el encargado de controlar el
funcionamiento del satélite. La funcion de este sistema es recibir, validar, decodificar y distribuir
comandos a otros subsistemas y recopilar, procesar y dar formato a los datos de funcionamiento y de
mision. (Sabri, et al, 2016).

1. Computadora a bordo. Es considerado el orquestador del CubeSat y consiste esencialmente en
un microcontrolador conectado a subsistemas a través de un bus de datos en serie y hardware periférico. Un
sistema operativo gestiona todo el software de aplicacion ejecutado en el microcontrolador y que constituye
el software de vuelo de CubeSat (FSW, por sus siglas en inglés). La energia a bordo disponible es un
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recurso escaso y requiere que el microcontrolador posea un consumo de energia promedio bajo y al mismo
tiempo posea suficiente potencia de procesamiento para manejar todos los requerimientos de la mision.

Las principales funciones de la OBC son las siguientes:

e Registro y almacenamiento de datos de telemetria y carga Gtil de satélites para su transmisién a la
estacion terrestre

e Cadificacion y decodificacion de los paquetes de datos hacia y desde la estacion terrestre.

e Seguimiento de subsistemas

e Implementacion de funciones de vigilancia

o Restablecimiento de subsistemas en caso necesario. (ESA, 2014)

2. Arquitectura de hardware. La arquitectura del hardware se refiere a la forma en que la OBC

esta fisicamente conectado a otros moddulos de CubeSat. Hay tres tipos de arquitectura comdnmente
utilizados en OBC:

Cuadro 3. Tipos de arquitectura de hardware.

Tipo Ventajas Desventajas
Centralizado: Tiene un microcontrolador ~ Simplicidad en la implementacion. Microcontrolador principal debe poseer
principal que estd conectado a cada suficientes interfaces de comunicaciones.
madulo. Menor consumo de espacio y potencia.

Si el microcontrolador principal falla, la

mision termina.

Distribuido: Cada médulo tiene su propio  Mayor abstraccion Microcontrolador principal debe poseer
microcontrolador. suficientes interfaces de comunicaciones.
Reducir el riesgo de falla total cuando

falla un médulo Si el microcontrolador principal falla, la

mision termina.

Paralelo: Hay dos microcontroladores Multi tarea Mayor consumo de energia y peso
trabajando simulténeamente.

Implementacién dificil.

(Sabri, et al, 2016)

3. Arquitectura de software. La arquitectura de software es un conjunto de patrones que
proporcionan un marco de referencia indispensable para el desarrollo de software, permitiendo a todos los
involucrados en el proyecto compartir unos mismos objetivos de trabajo y cumplir todos los requerimientos
y restricciones de la aplicacion. Ayuda a establecer la estructura, funcionamiento e interaccion entre las

partes del software. La arquitectura de software tiene la responsabilidad de:
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o Definir los moédulos principales

o Definir las responsabilidades que tendra cada uno de estos modulos
o Definir la interaccion que existira entre dichos médulos

e Control y flujo de datos

e Protocolos de interaccién y comunicacion

El disefio de la arquitectura de software ocurre inmediatamente después de la especificacion de los
requerimientos; debe considerarse una parte fundamental, critica e imprescindible en el desarrollo de un
sistema de software, es una de las fases mas importantes en el desarrollo de software, pues es aca en donde

se disefia la solucién que cumplira con los requerimientos funcionales y no funcionales. (Bass, et al, 2003)

L.12C

Inter Integrated Circuits (12C, por sus siglas en inglés) es un tipo de bus disefiado por Philips
Semiconductors a inicios de los afios 80°s utilizado para conectar circuitos integrados. Este define un
estandar que facilita la comunicacion entre dispositivos electrénicos, solo requiere de dos lineas de sefial,
permite el intercambio de informacion entre muchos dispositivos a una velocidad aproximada de 100Kbits
por segundos. La comunicacion de datos del bus 12C es serie y sincronica, es decir una de las sefiales del
bus marca el tiempo y la otra se utiliza para intercambiar los datos (Robots A., 2017). A continuacion, se

presenta una descripcidn de las sefiales involucradas.

e SCL.: (System Clock) es la linea de conexion de los pulsos de reloj que sincronizan el sistema.
e SDA: (System Data) es la linea de conexion por medio de la cual se mueven los datos entre los
dispositivos.

e GND: (tierra): es una linea de conexién comuUn entre todos los dispositivos conectados al bus.

Figura 11. Diagrama de conexion de 12C.
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Es importante conocer un poco los aspectos de 12C antes de conocer su funcionamiento:

o  Maestro: dispositivo que determina los tiempos y la direccion del tréfico. Es el encargado de
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aplicar los pulsos de reloj de la linea SCL.

e Esclavo: cualquier dispositivo conectado al bus que no tiene la capacidad de generar los pulsos de
reloj; reciben sefiales de comando y de reloj generadas por el maestro.

e Bus libre: estado en el que las lineas SDA y SCL estan inactivas, es el momento en que un maestro
puede utilizar el bus.

e Comienzo: es producido cuando un maestro ocupa el bus.

e Parada: condicion generada por un maestro dejando libre el bus.

e Data valida: situacion en la que un dato presente en la linea SDA es estable al tiempo que la linea
SCL esta a nivel ldgico alto.

e Formato de Datos: la trasmision de datos a través de este bus se realiza por medio de 8 bits, a cada
secuencia de bits transmitido le sigue un noveno pulso de reloj el cual pertenece al pulso de
reconocimiento.

e Direccion: todo dispositivo disefiado para funcionar por medio de este bus posee su Unica y propia
direccion de acceso.

e Lectura/Escritura: cada dispositivo tiene una direccion de 7 bits, el octavo que se envia durante la
operacién de direccionamiento indica el tipo de operacion a realizar, si es un dispositivo maestreo

lee informacidn, si es 0 el dispositivo maestro escribe informacion. (Robots A., 2017)

En el bus 12C el Unico que puede iniciar una comunicacion es el maestro, la comunicacion se realiza
dispositivo por dispositivo, es decir, uno a la vez; la condicion inicial de la comunicacidn es que el bus este
libre, en ese momento cualquier maestro puede ocuparlo, estableciendo la condicién de inicio. EI primer
byte de informacion que se transmite luego de la condicion de inicio es la direccion del dispositivo con su
respectiva operacion (lectura/escritura). Si el dispositivo estd en el bus, éste contesta con un bit en bajo
ubicado después del octavo bit, este bit se conoce como el de reconocimiento (ACK) indica que se ha
reconocido la solicitud y que estd en condiciones de comunicarse. Si la instruccién fue de escritura, el
maestro envia datos al dispositivo esclavo, manteniéndose mientras continle recibiendo sefiales de
reconocimiento, la conexidén termina cuando se hayan transmitido todos los datos. En caso contrario, si la
instruccion fue de lectura, el dispositivo maestro genera pulsos de reloj para que el esclavo pueda enviar los
datos. Generando un pulso de reconocimiento luego de cada byte recibido. EI maestro puede dejar libre el
bus generando una condicién de parada, si se desea seguir transmitiendo, el maestro puede generar otra
condicién de inicio en lugar de una condicién de parada; esta nueva condicidn se puede emplear para

direccionar a un esclavo diferente o para alterar el estado del bit de lectura/escritura. (Robots A., 2017).
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Figura 12. Ejemplo de funcionamiento del protocolo 12C.
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M. UART

Sus siglas en inglés significan Transmisor-Receptor Asincrono Universal. Utiliza transmision de datos
en serie y controla las interrupciones a los dispositivos conectados. Su objetivo principal es transmitir y
recibir datos en serie. Solo se necesitan dos cables fisicos para la transmision de datos entre componentes.

Figura 13. Comunicacion UART.

UART 1 UART 2

Como su nombre lo indica es un mecanismo asincrono, por lo tanto, no necesita de una sefial de reloj
para la comunicacion, en lugar de esto UART agrega bits de inicio y fin en cada paquete de datos. Cuando
un dispositivo detecta el bit de inicio, este comienza a leer bits a una frecuencia determinada, esta

frecuencia debe ser la misma en los dos componentes que se estan comunicando. (Tomasi, 2003)

N.UML

Sus siglas en inglés significan lenguaje unificado de modelado. Es el mas conocido y utilizado en la
actualidad para el modelado de sistemas de software. Sirve para representar de distintas maneras gréficas
un sistema, creando planos o guias para el mismo y son Utiles en la documentacion de un sistema. (UML-
Diagrams, s.f.)
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Existen tres tipos en los que se dividen los diagramas: estructurales, de comportamiento y de

interaccion.

1. Diagrama de secuencia. Corresponde al grupo de diagramas de interaccion, su objetivo es darle
una representacion grafica a todas las interacciones que se producen en un caso de uso y demostrar la
secuencia que estas siguen. La representacion mas comun de las interacciones son los mensajes o datos que

tiene un sistema. (UML-Diagrams, s.f.)

2. Diagrama de actividad. Corresponde al grupo de diagramas de comportamiento, su objetivo es

darle una representacion grafica a un flujo de ejecucion. La secuencia y las condiciones que tiene el flujo

deben representarse de forma clara. (UML-Diagrams, s.f.)

O.INTERFERENCIA ELECTROMAGNETICA

Sefiales de tipo electromagnético que provocan una perturbacion en el funcionamiento normal de los
equipos electronicos o eléctricos. Las perturbaciones pueden no apreciarse externamente ya que depende de
la magnitud de la interferencia y la susceptibilidad del equipo, algunas perturbaciones pueden causar dafios

permanentes. (Balcells, 1992)

El estudio de estas interferencias ha identificado tres partes para su interpretacion:
e Origen: fuente de la interferencia.
o Medio de propagacién: forma en la cual se propaga la interferencia, puede ser: por conduccién
e impedancia y por radiacién magnética o eléctrica.

e Receptor: componente o sistema afectado.

Las interferencias electromagnéticas se pueden dar por fenémenos naturales como: carga y descarga de
la atmdsfera por rayos y precipitaciones estaticas, radiacién del Sol, galaxias y otras fuentes cosmicas.
(Tran, 1999)

P. CINEMATICA

Los satélites son cuerpos libres que poseen movimiento traslacional y rotacional. EI movimiento
traslacional depende de la dindmica de la drbita, mientras que el rotacional por la dinamica de posicion del
objeto. Estas dos componentes de movimiento se pueden trabajar por separado, siendo descritos por

vectores, marcos de referencia y calculos asociados.
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1. Vectores fisicos. Tienen magnitud y direccion, su concepto es independiente de un sistema de

coordenadas. Se utilizan el producto escalar y cruz para operar dos vectores entre si.

El producto escalar, o punto, es la proyeccién de un vector A en un vector B. Da como resultado un
valor escalar. (Forbes, et al, 2013)
A-B= |/T||§|cos€
)
El producto cruz, produce un vector con la magnitud dada por los vectores A y B, el cual es
perpendicular a ambos vectores. Estos mismos vectores se pueden descomponer en vectores
perpendiculares uno de otro en diferentes ejes. Es gobernado por la regla de la mano derecha.
|5| = |/T||§|sin6
®)

2. Marco de referencia. Al evaluar la cinematica de un satélite es necesario introducir un marco de
referencia por razones computacionales, describir la orientacion de un objeto y la formulacién de ciertas

dindmicas y cinematicas. La base de esto son los vectores perpendiculares unitarios de los ejes X, y y Z.

Figura 14. Vectores perpendiculares unitarios formando la base de un marco de referencia.

Z1

yi

=
X1
(Forbes, et al, 2013)
Este plano nos permite describir un vector tridimensional como una combinacién linear del vector
unitario, esto se denomina como vetrix. Al ser un vector este se puede separar en componente de vector

unitario y su componente de multiplicadores, esto permite que sea posible operar los diferentes productos.
(Brathen, 2013)

N
I

<

b

4)

3. Matrices de rotacidn. Existen multiples marcos de referencia para un satélite, desde su posicion

con respecto de la tierra, con respecto al sol y el mismo cuerpo libre. A estas referencias se les denomina
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orientacién o posicionamiento. De ser necesario se debe definir un marco con respecto a otro, cuya
combinacion es la que se denomina como matriz de rotacion, la cual contiene toda la informacién de la
referencia. Esta matriz tiene dos propiedades dominantes, ser invertible y ortogonal. (Brathen, 2013)

- - - - - - -

oL X3 Xo" X1 X0 Y1 X2t Zg

_ . T - . - - - _ S Lz S L3 S L2
Cor=FF = |y, (X, V1 Zil= Yo X1 Yor V1 Vo %
- - - - - - -

Zy Zyt Xy Zp" V1 Z 7

®)

a. Rotaciones principales. Estas rotaciones demuestran que, al ocurrir una rotacién sobre un
eje en especifico, ocurre un cambio proporcional en los otros dos ejes perpendiculares. Esto forma un

nuevo angulo de referencia, el cual es el mismo que rot6 el eje principal. (Brathen, 2013)

1 0 0
C.(6,)= |0 cosf, sinb,
[0 —sin6, cos6,]
(6)
[cosf, 0 —sin6,]
G(6,)=] 0 1 0
sinf, 0 cos6, |
)
[ cosf, sinf, 0
C,(6,) = [—sin8, cosf, 0
0 0 1
®)

b. Angulos de Euler. Estos 4ngulos se denominan como la secuencia de posicién 3-2-1. Su

identificacion es la siguiente:

e Y representa el eje z; recibe el nombre de rotacion yaw.
e O representa el eje y; recibe el nombre de rotacion pitch.

o @ representa el eje x; recibe el nombre de rotacion roll.
CoCy CoSy —Sy

C,1(9,0,9) = C($)C,(O)C, () = [SpSeCy — CpSy  SpSeSy +CpCy  SpCo
CpSeCy +SpSy  CopSoSy— SpCy  CyCo

9)

En la ecuacion (9) dentro de la matriz de rotacién se utiliza S para denominar al seno y C para el
coseno. Utilizando esta secuencia, es importante especificar el orden de la rotacién debido a que los
resultados variaran ya que este método no es conmutativo. Una consecuencia directa es que el sistema

permite que ocurran singularidades. Sin embargo, también permite encontrar los angulos a través de los

coeficientes de la matriz (9). (Fuglsang, 2010)
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Ciy Cip Ci3] = tan~'(C,3/Cs3)
C= |Gy Gy (G, 6= - Sin_l(Cm)
C31 Gz C33l 3 = tan™1(C,,/Cyy)

(10)

c. Cuaterniones. Debido a que los angulos de Euler presentan singularidades se volvié
necesario implementar un término redundante para la parametrizacién. Al volverse cuatro términos, estos
se convirtieron en los parametros de Euler o Cuaterniones. Los cuaterniones son términos con los que se
pueden expresar matrices de rotacion y cinematica con expresiones algebraicas puras, sin funciones
trigonomeétricas. Estos valores son muy Utiles y eficientes de utilizar para funciones computacionales. Estos
tienen un eje principal y un angulo de rotacion lo que permite que haya diferentes propiedades las cuales

cumplen los cuaterniones. Entre ellas esta su matriz de rotacion y su propiedad de magnitud.

C=02n>-1)1+2e€e’ —2ne
(11)
efe+n?=1

(12)

Esta formula expresa que los cuaterniones son nimeros positivos o negativos, también que son nimeros
entre 0-1. Otra propiedad Util es el cuaternion de error, la cual hace una transformacion de la referencia del
cuaternidn. Esto quiere decir que crea un nuevo origen para la referencia del cuaternién, por lo que seguira
describiendo de la misma manera su rotacion, pero ahora para una nueva orientacion. Para esto se necesita

el cuaternién actual y el de referencia y se utilizan de la siguiente manera. (Forbes, et al, 2013)

_ -1
Qe = Qreferencia X 4 actual

(13)

4. Derivaciones de vectores. La derivacion de vectores fisicos es la forma de referenciarlos con

respecto al tiempo. La derivada en el tiempo de un vector referenciado a un marco es la siguiente:

o7
im —
85t -0 6t

P2
(14)

Debido a esta definicién, se encuentra que la derivada del producto de un vector con un escalar que

varia es:

TR > 5
(ar) = ar +ar
(15)

La derivada de un vector unitario es 0. No obstante, la derivada de la suma de dos vectores resulta ser:
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~
Qu
+
S

<

Il

Qu
+
S

(16)
Por Gltimo, se obtiene la derivada del producto punto y el producto cruz de dos vectores. Estas formulas

serén Utiles al analizar la dindmica del satélite. (Forbes, et al, 2013)

-

d S\ S R
a(a-b)— a-b+a-b
a7

(18)

a. Velocidad angular. La magnitud de la velocidad angular es la razén de rotacién y su
direccion es la rotacion instantanea del eje. Si ocurre un ligero cambio en esta, se puede establecer la

derivada de este vector.

— -

w X v

R Dt + 6t) — B(b)
v = llm =
8§t -0 ot
(19)
No obstante, este movimiento no sera el mismo para cada marco de referencia, por lo que se debe

obtener la derivada con respecto al marco de referencia original. Es de aqui que se obtiene el teorema de
transporte, donde la derivada con respecto al marco original sera # y con respecto al marco de referencia 2

serar.

f: = f:+ 521 X 1_:
(20)
Se obtienen las velocidades angulares para cada eje de rotacion.
Xy = Wa1 X Xy, Y2 = W1 X Yy Z; = Wy X Zy,
(21)

Esto es importante debido a que si # es la posicion del cuerpo, el marco de referencia original seria una

referencia inercial, no una rotacional. Mientras que el marco de referencia 2 rota junto con el cuerpo en

cuestion. Ademas, si la velocidad angular es 0 esto significa que los marcos de referencia no rotan con
respecto al otro. En general se puede establecer que las velocidades angulares son aditivas. Consecuencia
de esto la velocidad angular de un marco de referencia es la misma hacia la otra solo que con signo
opuesto. (Forbes, et al, 2013)

Wy = W3y + Way Wy = —Wyy

(22)
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Se puede expresar la velocidad angular en términos de cuaterniones. Esto tendria siempre el término
redundante, no obstante, facilita la forma de modelar el cambio en la orientacién del satélite por lo cual es
maés conveniente utilizarlo.

i =50
(23)
, donde
0 w3 ~—w; w
2= o 0w
—w; —w; —w; 0
(24)

b. Velocidad y aceleracidn. En la seccion pasada se encontré que la derivada de la posicion

era (17), esto resulta ser también la velocidad del sistema. Este mismo proceso se puede repetir para la

aceleracion. R sera la derivada de #, para la siguiente ecuacion. (Forbes, et al, 2013)

Fm R4 2@y, X 4 @y X Tt @y X @y X T
(25)
A traves de la ecuacion (25) se obtienen tres términos de aceleracion. El primero es la aceleracion vista
desde un segundo marco de referencia, el segundo término es la aceleracion de Coriolis y el Gltimo la

aceleracion centripeta.

Q.DINAMICA

1. Dindmica de un cuerpo rigido. Un cuerpo rigido es un continuo en el cual la distancia entre dos

puntos del mismo es siempre fija. Esto significa que el cuerpo se trabaja como un volumen sélido. (Forbes,
et al, 2013)

a. Dinamica traslacional. La masa total sistema y su centro de masa pasan a ser resultado de

una integral para encontrar un volumen.

(26)
Resultado de este se obtiene la dindmica traslacional de un cuerpo rigido dado por fuerzas externas.

mi, = F = fvde
(27)
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b. Dinamica rotacional. Un requerimiento para esta dindmica es establecer un marco de
referencia, este se denomina marco de cuerpo-fijo. Este marco tendra el punto de origen al cual se le
referencian cualquier cambio, es importante que el punto se encuentre dentro del cuerpo. A partir de este

punto se encuentra el momento angular, dm es el elemento infinitesimal de masa.

h=—[p5x(@ x &dm

(28)

De la ecuacion (28) se observa la matriz de momento de inercia del sistema:

]2 - f pXp*dm
14

(29)

Al reemplazar (29) en (28) se logra simplificar la ecuacion de momento angular.

h=Jw

(30)

En el caso de satélites, el centro de masa es un punto conveniente para colocar el origen. Esto permite
que se pueda utilizar la ecuacién de Euler para describir la totalidad de la dinamica de la velocidad angular
de un sistema y la posicion del sistema rigido. Al colocar el centro de masa como el origen del marco, se

coloca una | en lugar de J para referirse a la inercia del cuerpo. (Li, et al, 2012)

o+ 0 lw=T,
(31)
Las caracteristicas mas importantes de la matriz de inercia son:
o Essimétrica
o Esreal

e Es definitiva positiva

Estas propiedades tienen como consecuencia que sus eigenvalores sean positivos y reales. Ademas, esta
matriz permanece constante para el cuerpo rigido en cuestion. Esta matriz tiene ejes principales, los cuales
son los ejes del marco de referencia lo que hacen que la matriz sea diagonal. Las coordenadas representadas
son de tres vectores mutuamente perpendiculares, lo que forma una matriz de rotacién. Debido a que esto
se cumple para cualquier cuerpo rigido, los ejes principales permiten simplificar la dinamica rotacional

considerablemente.

o~ o

Sustituyendo estas matrices en (31) se obtienen las ecuaciones de Euler simplificadas.
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Loy, + (I, — L)w,w, =
Lo, + (I, — L)w,w, =
Lo, + (I, — I)ww, = T,

|
S

(32)

c. Energia cinética. Al analizar un cuerpo rigido usualmente se referencia cada elemento
infinitesimal que lo forma tomando como referencia su origen. Este término de posicion presenta una forma
de encontrar la velocidad de cada elemento para posteriormente incorporarla en la energia cinética. (Forbes,
et al, 2013)

Tam =T+ p

dT = = Ty * Tamdm

N |-

(33)
Para encontrar la energia cinética del cuerpo rigido como tal se debe integrar (32) con respecto todo su

volumen. Obteniendo como resultado:

1 1
T= Ejﬁ-ﬁdm+ jﬁ-(a x ﬁ)dm+§j(5 < B)- (@ x F)dm
B B B

(34)

La ecuacion (34) presenta tres términos, el primero es la energia cinética debido a la masa y la

velocidad que la traslacidn le causa. EI segundo es un término que desaparece debido a que el marco inercia
esta en el centro de masa del cuerpo. El tercero presenta la energia rotacional.

Primer término:

(35)
Tercer término:
—wllw

(36)

R.PERTURBACIONES EN EL ESPACIO

Existen diferentes perturbaciones en el espacio que afecta a un satélite. Estas estan presentes a través de
la 6rbita y cambian con respecto a la misma. Estos se presentan como torques que desvian principalmente

la orientacion del cuerpo, no obstante, también afectan a cierto grado la posicion del satélite. (Starin, 2010)
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1. Torque magnético. Es causado por la interaccion entre campo magnético de la Tierra B y
cualquier parte magnetizada del satélite 71, generalmente dipolos magnéticos por componentes
electrénicos.

T,=mM X B

@37
No obstante, existe un modelo simplificado de esta perturbacion:
M
Tn=DB, B= 434
(38)

Donde:
e D es el momento de dipolo residual en A-m?2, al ser la densidad de corriente en un
componente electronico.
e M es la fuerza del campo magnético de la Tierraen T - m3.
e Res ladistancia entre el satélite y el centro de la Tierra en m.
e 1 es una funcién adimensional que depende de los cambios de latitud magnética de la Tierra,
es un multiplicador de 1 en el ecuador y 2 en los polos. Funciona como una estimacion de

como incrementa el campo magnético dependiendo de donde se encuentra el satélite.

2. Torque por presion de radiacion solar. La radiacion solar tiene presencia de fotones, los
cuales tienen momento. Al entrar estos en contacto con una superficie de un satélite ejercen presién con un
momento de 4.5 x 107¢ % Es importante considerar que existen diferentes modos de contacto de esta

radiacion con una superficie. (Starin,2010)

e  Absorcién total
e Reflexion especulada

e Reflexién difusa

En un satélite estan presentes ciertas cantidades de cada interaccién. No obstante, la mas predominante

es la es la absorcion total.

(39)
Donde:

e F eslapresion que ejerce la radiacion en la superficie del satélite.

) C

»s €8 la interaccion de la presion con relacion al centro de masa.
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Su modelo se simplifica de la siguiente manera:

b
Ty = — Ag (1+q)(cps — cm) cos()

(40)
Donde:

e @ es la constante solar ajustada por la distancia del Sol en %
e ceslavelocidad de la luz (3 x 108 ?).

e A esel area superficial iluminada por la radiacion en m2.

e g esel factor de reflexion, el cual es 0 para absorcion total y 1 para reflexion especulada.
e ¢p, esel centro de la presion de radiacion solar.

o cm es el centro de masa.

e ¢ es el angulo de incidencia del Sol.

3. Torque aerodinamico. Los CubeSats 1U normalmente se encuentran en orbitas bajas, alrededor
de 200-2000km sobre la superficie de la tierra. Debido a que se encuentran a esa distancia existen
perturbaciones a causa de residuos de atmosfera. No obstante, la densidad es tan baja que la mecanica de
fluidos no aplica, es por eso que se toman un enfoque molecular bajo las siguientes asunciones: (Zagorski,
s.f.)

e El momento de las particulas que tocan la superficie se pierde en la misma.
e El movimiento termal de la atmosfera es mucho menor que la del satélite.

e El satélite normalmente no gira.

Esto implica que las moléculas tendran una velocidad orbital debido al satélite y que antes de la
interaccion estas no estaban en movimiento. Se forma un involucramiento de la densidad de la atmdsfera, la

superficie y velocidad de interaccion entre el ambiente y el satélite.

-

T,= Cpo X F,
(41)
Donde:
e F eslafuerza aerodinamica en la superficie del satélite.

e (,, eslazonade presion aerodinamica relacion al centro de masa.

Su modelo se simplifica de la siguiente manera:

1
T, = 2 pC4AV?(cpg — cm)
(42)



50

Donde:
e pes ladensidad atmosférica en %.
e (; es el coeficiente de arrastre, es adimensional y se encuentra alrededor de 2.0 y 2.5 para un
cuerpo aeroespacial.
e A, esel area de contacto en m?2.

eV eslavelocidad del cuerpo en la érbita en ?

e cp, es el centro de la presion aerodinamica.

e cmes el centro de masa.

4. Torque por gradiente de gravedad. Este torque se debe a que la fuerza gravitacional de la tierra
no es constante a relacion del centro de la tierra. Esta fuerza tiene un comportamiento cuadratico, lo que
implica que entre mas cerca de la superficie de la tierra se encuentre el objeto, mayor sera la fuerza al igual

que el torque. (Zagorski, s.f.)
T},: i—{:jﬁ x 7 (7-p)dm
14
(43)
Donde:
e pes laconstante gravitacional de la tierra. Cabe a resaltar no es la gravedad sino el producto de
la masa del objeto que causa la atraccién y la constante gravitatoria del mismo, es decir GM.

3
Su valor aproximado es 3.986x10%* %

e pes el vector de punto de masa afectado hacia el centro de masa.
e 7 es el vector de posicién orbital del centro de masa.

e reslamagnitud del vector #

Su modelo se simplifica de la siguiente manera:

3u .
T, = ﬁ“z - Iy|sm(26)
(44)
Donde:
e | son los momentos de inercia de los complementos del eje que roto.

e 6 esel angulo formado por el eje principal de la rotacion.

S. ESTABILIZACION DE POSICION DE UN SATELITE

La razén principal para estabilizar un satélite es para direccionar un instrumento, o carga, hacia un
punto especifico para llevar a cabo una funcién. Una necesidad que surge es poder controlar de alguna

manera la posicion de un sistema. Podria ser de forma activa o pasiva, principalmente ligada a la aplicacion
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del satélite. La pasiva es utilizada para unirse y estabilizarse con la dindmica natural del satélite. En el caso

de la activa utiliza actuadores para aplicar torque que corrige la posicion.

Es importante tomar en cuenta que, al hablar de un control pasivo, los resultados pueden variar por
+20° y seguir siendo un resultado aceptable. No obstante, la mayoria de las misiones tienen requerimientos
estrictos sobre la posicion del sistema. Esto no quiere decir que se deje de lado técnicas pasivas, debido a
que se debe evitar que la componente activa trabaje mas de lo necesario. Este requerimiento se presenta al
evaluar la energia que necesitan estos componentes a comparacion de lo que se puede mantener
almacenado dentro de las baterias del satélite. Los actuadores mas comunes para el control activo son las

ruedas de inercia y los electroimanes. (Brathen, 2013)

1. Ruedas de inercia. Las ruedas de inercia son actuadores le agregan cierta inercia a un satélite, no
obstante, esta no es estatica y se mantiene como un tipo de energia almacenada. Al ocurrir un evento donde
se necesitara posicionar el satélite, estas comienzan incrementar su velocidad de giro para proporcionar el
torque necesario al lado contrario de la perturbacion. Una gran ventaja de este tipo de actuador es su
facilidad para acoplarlo a un eje en especifico. Es decir, pueden existir 3 0 mas ruedas de inercia en un
mismo satélite y estar desacopladas totalmente una de la otra. En realidad, siempre habra una parte de la

inercia que se trasladara hacia otro eje, pero para los modelos no es un efecto significativo. (Froelicl, 1959)
La rueda de inercia presenta la siguiente ecuacién de movimiento:

Js(Q+s0) = —-T,
(45)
La ecuacion (45) establece que el torque brindado por la rueda es igual a la suma entre la aceleracion
(®) y velocidad angular () de la misma, multiplicada por su momento de inercia (J). Este actuador

también presenta la particularidad de tener un modelo simplificado para expresar su dindmica.

1

s+1

(46)

Este modelo representa la dindmica que le aportara la rueda de inercia al sistema. Es importante tomar

en cuenta que t es la constante de tiempo del sistema, es decir su tiempo de reaccién. Este, por lo general,
es un valor pequefio debido a que debe reaccionar muy rapido para cumplir con ciertos criterios de disefio,
siendo menor 1 segundo. Cabe a resaltar que todos los actuadores tienen un limite de actuacion. Esto ocurre
cuando el actuador llega al limite en la cantidad de torque que puede suministrarle al sistema. La razén de
la saturacion de las ruedas de inercia es el hecho que algunas perturbaciones tienen una presencia constante.

Al irse acumulando estos torques, llega un momento donde la rueda no tiene la capacidad de girar mas
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rapido, lo que se traslada a no poder controlar la posicion. Es por esto que se debe disefiar un sistema de

control que evite que las ruedas entreguen su torque maximo de manera abrupta. Por lo general, para

eliminar la saturacién de las ruedas de inercia se hace una combinacién de control con electroimanes. Estos

se encargan de ciertas perturbaciones y liberan a las ruedas para continuar con perturbaciones mas rapidas.
(Forbes, et al, 2013)

Figura 15. Acoplamiento y colocacion de las ruedas de inercia en cada eje principal.

111

(Tilley, et al, 2001)

T. ESTABILIDAD EN UN SISTEMA

Todo sistema tiene una estabilidad que representa como reaccionara ante cierta entrada. En el caso de

un CubeSat existen diferentes componentes que le agregan dindmica al sistema y esto facilite obtener una

mejor estabilidad junto con los sensores, actuadores y control. (Westfall, 2015)

Figura 16. Diagrama descriptor de la funcion de un lazo de control cerrado para un satélite.
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16 se observa de manera mas directa que hay distintos componentes que le

sistema. Estas afectardn al comportamiento asintdtico del sistema cuando el

en el caso de sistemas lineales e invariantes en el tiempo. Al convertir estas

dindmicas a Laplace, como la ecuacién (46) estos van generando un polinomio que contienen los polos y
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ceros del sistema. Estos valores son muy importantes al estudiar un sistema debido a que contienen la

estabilidad del mismo y si se podra llevar al cuerpo a la orientacion se desea. (NASA, 2015)

a1+ ays™ 24 tay
ST4+bys™ " 14+bysm 24+ by

X(s) =

C1 C2 Cn

X(s) = + +oet
S—pP1 S—DP2 S = Pn

x(t) = c,ePrt + ¢ eP2t + .- + ¢ ePnt

A partir de las ecuaciones (47) y (48) se puede encontrar la estabilidad del sistema:

(47)

(48)

(49)

e EI sistema es inestable si alguno de sus polos es Re(pi)<0, debido a que x(t) creceria

desmesuradamente, teniendo al infinito.

e El sistema es asintéticamente estable si sus polos son Re(pi)>0, en este caso x(t) converge a 0.

e El sistema es estable si, ninguno de sus polos tiene parte real positiva, pero hay distintos polos

en el eje imaginario. Esto hard que x(t) tenga un comportamiento oscilatorio restringido y sea

estable, en caso de haber polos repetidos esto podria hacer que es sistema se vuelva inestable.

(Forbes, et al, 2013)

1. Funcidn de transferencia del satélite. Al retomar la ecuacion (32) se establecian las ecuaciones

de cinemaética y dindmica del satélite. Estas ecuaciones son la base para obtener la funcion de transferencia

del sistema. Si se linealiza el sistema con variaciones en angulos muy pequefias estas ofrecen una

simplificacién considerable al sistema.
0 <<<1; ¢ <<<1;p <<<1;

0 <<<1; ¢ <<<1; 9 <<<1;
Wy )
- |
w, 1!)

Al considerar esta igualdad, se puede modificar la ecuacion (32).

L+ (I,— L)6-y=T,
LO+ U, — L)-y=T,
L+~ L) -0=T,

(50)

(51)
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Debido a que el producto punto de angulos perpendiculares es 0, se simplifica ain mas la ecuacion. Es
importante recordar que el torque del sistema tiene una componente controlada y otra agregada por la
perturbacion. (Hao, 2013)

L= T+ Ty
LO=T,+ T,
L= T+ Ty
(52)

Un aspecto que debe tomarse en cuenta es que los angulos de orientacion del satélite son la salida que
se desea, y el torque de control es la entrada que el control tiene para manejar la orientacién. Por lo tanto,
0(t) = y(t), salida del sistema, T.(t) = u(t), entrada del sistema. Al convertir esta ecuacion diferencial a

Laplace se obtiene:

1
Y(s) = s (U@s) + Ty(s))

(53)
Para encontrar la funcion de transferencia se debe hacer una de las dos componentes de entrada 0, y se

, ., Salid . -, .
evalUa la relacion ﬁ de cada una. Al llevar a cabo este proceso se obtiene la funcion de transferencia

de la planta del sistema:

1
G,(s) = s
(54)
La ecuacién (54) demuestra que los polos del sistema estan en el margen de ser inestables o estables.
Por lo que seré tarea del control convertir este sistema en uno estable que pueda combatir perturbaciones
externas. (Forbes, et al, 2013)

2. Modelado del sistema. En la mayoria de casos las funciones de transferencia no son suficientes
para encontrar el comportamiento correcto de todo un sistema. Por esto mismo es importante modelar el
sistema ya sea de forma lineal o no lineal. En el caso del CubeSat su modelo es no lineal, por lo que las
matrices que lo representan no son valores constantes sino resultado de funciones. El CubeSat tiene una
parte que depende de la derivada de su orientacion y de la derivada de sus velocidades angulares. Esto se
logra a través de la descripcion de la velocidad angular a través de cuaterniones y también por las

ecuaciones de Euler.

1
[q] _ 5 2(w)q
@ !sat_1[§(w) (!satw + Tctrl + Tdist)]
(55)
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donde

0 w3 -—w,
S(w) = [ w; 0 w l
—w, W 0

(56)

3. Teorema de estabilidad de Lyapunov. Este teorema es una herramienta que se utiliza para

encontrar la estabilidad de un sistema. Esto ocurre al haber una regién donde el sistema es estable y como
este se comporta al no iniciar en su punto de equilibrio. Para comprobar el teorema se debe proponer un
candidato de Lyapunov, la cual es una funcién que al evaluar las variables de estado del sistema dentro de
la misma se obtengan los siguientes resultados.

e V(X)>0,six #0
e V(X)=0,six=0
. V@ =Zf)<0

Si se cumple con todas estas especificaciones, entonces el sistema es globalmente asintéticamente
estable. Lo que significa que no importa la condicién inicial del sistema, siempre llegara al equilibrio. De

no cumplirse las dos ecuaciones, no se puede decir nada de la estabilidad del sistema.

U. DISENO DE CONTROL

El primer paso en un sistema de control es desarrollar su diagrama de blogues que muestre la dinamica
del sistema completo.

Figura 17. Diagrama de bloques del sistema de control del CubeSat.

D(s)

Ris) Y(s)
Gel(s) ¥ E(3) . (s)

Y

] Hi5) |

Wi(s)

El diagrama de bloques es importante debido a que facilita la forma de visualizar la forma en la que
afecta cada entrada del sistema al satélite. El efecto de cada entrada se debe obtener asumiendo que el resto
de entradas son 0 y la simplificacion de los diagramas de bloque a través de técnicas se obtiene: (Forbes, et
al, 2013)



56

_ G(9)G(s)G (s)H(s)
") = T, 06 m6RE) )
(57)
B Gy (s)
O Y A OIAOIE OGRS
(58)
_ Gp()G(s)G (s)H(s)
W= e eemaeae
(59)
Utilizando el teorema de superposicion se obtiene:
Y(s) = V() + Yu(s) + Y, (s)
(60)

Junto con esta ecuacion viene la necesidad de que la salida sea igual a la referencia, esto esta
directamente ligado a la funcion de transferencia de la planta y la del sistema de control. Debido a que no
se puede cambiar la ecuacion de la planta, el control debe ser modificado a discrecion del disefio. En este
caso en particular se desea que el control tienda al infinito para obtener las siguientes propiedades. (Li, et
al, 2012)

Gp(s)Gr(s)G (s)H(s) Gp(s)

1+ 666G T+ GG EGOHE "

De esta manera se puede hacer desaparecer las perturbaciones del sistema y maximizar la referencia. El
mayor problema con esto es que no se puede reducir las perturbaciones sin agrandar la presencia de ruido
en el sistema. Este ruido afecta directamente a los componentes electronicos tales como la computadora a
bordo y los sensores, Este es un problema que se resuelve con técnicas de filtrado, no obstante no se pueden
reducir con control. Realmente este es un sistema no lineal, no obstante, la base del control permite disefiar
para un sistema lineal como primer paso para luego desarrollar soluciones no lineales. Es por esto que la
posicion y orientacién se linealizan con respecto a un punto especifico.
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1. Especificaciones en el dominio del tiempo. En todo sistema es importante cumplir con
ciertas especificaciones para evitar que el sistema se convierta en uno inestable. La respuesta del sistema a
cualquier entrada deberia estar dada por una estabilidad asintética de lazo cerrado. Esto se representa en

dos estados de la respuesta; la transitoria y el estado estable. (Forbes, et al, 2013)

a. Especificaciones de la respuesta transitoria. Debe mostrar un comportamiento idealmente
criticamente amortiguado. Si este fuera sub-amortiguado, representaria que no se esta logrando alcanzar el
valor deseado y que el error no se disminuye de manera rapida. En el caso del sobre-amortiguado, significa
que se alcanzara mas rapido el valor deseado, pero a costo de una reaccion mas abrupta del sistema. Esto al
largo plazo puede representar que el sistema se salga de su region de estabilidad y no poder reducir el error.
El resultado de un sistema pasarse del valor deseado de la respuesta es denominado sobre-alcance. También
se toma en cuenta el tiempo de pico, que expresa en que tiempo se llegd al valor maximo y empezo a

reducirse el sobre-alcance del sistema.

Otra especificacion de la respuesta transitoria es su tiempo de subida. Esta parte esta ligada a como el
sistema es capaz de reaccionar ante un cambio. Expresa la velocidad con la que se va a corregir el error

hasta un punto en especifico.

b. Especificaciones del estado estable. El estado estable presenta el tiempo de asentamiento,
este parametro especifica el tiempo que le tarda al sistema acentuarse dentro de ciertos valores que se
consideran ya es una oscilacion aceptable. Este valor es muy importante porque entre mas rapido se logre
alcanzar, mayor seré la posibilidad que se vuelva a apagar el actuador y reservar una mayor cantidad de
energia. (Forbes, et al, 2013)

2. Tipos de controladores. Existen distintos tipos de controladores en la teoria de control para
sistemas lineal e invariantes en el tiempo. La facilidad de estos tipos de control es que se pueden crear
combinaciones de los mismos para ir obteniendo mejores respuestas del sistema. Para todos estos casos T
es un parametro que ayuda a posicionar los polos y ceros en puntos especificos del plano imaginario. Los
principales se explican a continuacion. (Forbes, et al,2013) (Quadrino, et al, 2014)

a. Proporcional integral. Un control integral proporcional se puede describir como:

1

s+ T

Ge(s) = Ky ——

(61)

Este control le agrega un cero muy cercano al eje positivo y un polo en el origen. Se encarga de reducir

el error en estado estable subiendo el nivel del sistema sin afectar su eficiencia.
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b. Proporcional derivativo. Un control derivativo proporcional se puede describir como:
1
Gc(s) = Kpd (S +T)

(62)
Este control le agrega solamente un cero al sistema por lo que reduce el nimero de asintotas en la

dindmica. Se encarga de mejorar la eficiencia de la parte transitoria de la respuesta.
c. Lead. Su funcion de transferencia se define como:

s+ %
Gc(s) = Kieaa - 1

S+0(_T

(63)

Este controlado tiene una parte proporcional y una diferencial como el controlador PD. No obstante, su

dindmica agrega un cero y un polo al sistema en lazo abierto, esto representa lo siguiente:

e No hay cambio en el nimero de asintotas

e Elpoloesta a la izquierda del cero

e Mueve el sistema mas hacia el lado negativo del plano imaginario.
e Mejora la respuesta transitoria

e  Puede cambiar los polos dominantes de localidad

La constante a es la encarga que el polo se encuentre del lado izquierdo del cero. Este parametro se

encuentraentre 0 < a < 1.
d. Lag. Su funcidn de transferencia se define como:

Gc(s) = Klag —711

(64)
Este controlador afiade un cero y un polo al sistema en lazo abierto, el polo se encuentra antes del cero.

Esto implica:

e No cambia el nimero de asintotas

o  Puede usarse para mejorar el error en estado estable sin afectar la respuesta transitoria.
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El controlador lag tiene dos restricciones:

. Klag ~1

e. PID. Este controlador seria muy acertado para este sistema debido a que los
requerimientos hacen que el sistema dependa de los polos dominantes para cumplirlos, lo cual se cumple

con un PD. Ademas, se debe tener un error en estado estable igual a 0, lo cual se controla con un PI.

Su funcidn de transferencia es la siguiente:

S+ 7

1 T
G.(s) = K(s +ﬂ)(Tp)
p

(65)

f. Regulador lineal cuadratico. Existe un controlador que ofrece una solucién dptima para el
problema de control para los sistemas no lineales como el descrito anteriormente. Esta solucion resuelve el

problema de horizonte infinito solamente si se cumplen las siguientes caracteristicas: (Onojo, 2016)

e R>0

e Q>0

e R BTPx=k

e El par (A, B) es completamente controlable y esta dada por n = -kx donde P = PT > 0 es la

solucidn de la Ecuacion Algebraica de Ricatti.
Esta ecuacion tiene la siguiente forma:

0= —ATP—PA—Q + PBR™'BTP
(66)



V. METODOLOGIA

A. ANALISIS DE RIESGOS

A continuacion, se presentan las causas de cada riesgo, junto con el método utilizado para darle un valor
a la probabilidad y a la consecuencia de cada riesgo utilizando estas causas. Para esto se utilizara la
ecuacion de ponderacion presentada en la seccién de Analisis de Riesgos del Marco Tedrico. Los riesgos

serén presentados mas adelante, en la seccion de Resultados.

A cada riesgo se le dio una identificacidn, la cual esta formada por las primeras letras del nombre en
inglés del maédulo al que pertenecen y un nimero. A los riesgos del sistema en general se les dio las letras
SYS; a los de Estructura, ST; a los de Control Térmico; TH, a los de Manejo de Comandos y Datos, CDH;
a los de Potencia, PWR; a los de Carga Util, PLD; a los de Determinacion y control de actitud, ACS; a los

de Comunicaciéon, COMM; y a los de Gestion del Proyecto, PRG.

Las columnas “P” y “C” representan la probabilidad y la consecuencia de cada causa. La columna
“Pon” representa la ponderacion calculada para cada caso. Para calcular la ponderacion de cada riesgo se
utilizan las causas de este. Las columnas “PxPon” y “CxPon” representan el producto entre la probabilidad

y la ponderacién y la consecuencia con la ponderacién, respectivamente.

Cuadro 4. Calculo de ponderacion de los riesgos.

Codigo Causa P C  Prioridad Pon PxPon  CxPor

SYS-01 El material de la estructura no cumple 1 5 3 0.13 0.13 0.67
con los requerimientos.

SYS-01 La estructura no soporta la cargas 3 5 1 0.4 1.20 2
durante el lanzamiento.

SYS-01 El centro de gravedad del satélitenose 2 5 2 0.2 0.4 1
encuentra en la posicion necesaria.

SYS-01 La masa del satélite no cumpleconlos 1 5 3 0.13 0.13 0.67
requerimientos.

SYS-01 Las dimensiones del satélitenocumplen 1 5 3 0.13 0.13 0.67
con los requerimientos.

SYS-02 Las dimensiones del satélite nocumplen 1 5 2 0.21 0.21 1.07
con los requerimientos.

SYS-02 Pérdida de conexion entre 1 5 2 0.21 0.21 1.07
componentes.

SYS-02 Los componentes no permaneces fijos. 4 4 1 0.43 171 171

SYS-02 Las dimensiones de los componentesno 1 3 3 0.14 0.14 0.43
son las que se esperaban.

SYS-03 Los componentes no poseen losmismos 1 4 2 0.27 0.27 1.09
protocolos de comunicacion.

SYS-03 Los mddulos no pueden comunicarse 4 5 1 0.55 2.18 2.73
con la computadora a bordo.

SYS-03 El EPS no puede producir el voltajeque 1 3 3 0.18 0.18 0.55

los componentes necesitan.

60
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Codigo Causa P C Prioridad Pon PxPon CxPor

SYS-04 Colisidn con particulas en orbita. 1 3 5 0.08 0.08 0.24

SYS-04 Las temperaturas dentro del satéliteson 2 4 2 0.2 0.4 0.81
maés altas o bajas que lo esperado.

SYS-04 Componentes electrénicos daflados 1 5 4 0.1 0.1 0.5

durante la mision.

SYS-04 Dafio debido a radiacion. 1 3 5 0.08 0.08 0.24

SYS-04 Dafio al sensor de la cdAmara debidoa 3 5 1 0.4 121 2.01

exposicion solar directa.

SYS-04 Los componentes o la estructura son 2 3 3 0.13 0.27 0.4

dafiados antes del lanzamiento.
SYS-05 Falla del vehiculo de lanzamiento. 1 5 1 1 1 5
ST-01 Manejo incorrecto de la estructura. 2 3 1 1 2 3
ST-02 Los componentes no fueron fijados 4 4 1 1 4 4
adecuadamente.

ST-03 El disefio de la estructura no es el 3 5 1 1 3 5
adecuado para el ambiente.

ST-04 Los proveedores no suministran el 1 5 1 1 1 5
material adecuado.

ST-05 Basura espacial en la orbita. 1 3 1 1 1 3

TH-01 El andlisis térmico no fue realizado 2 4 1 1 2 4

adecuadamente.

TH-02 El analisis térmico no fue realizado 2 4 1 1 2 4

adecuadamente.

TH-03 Manejo incorrecto. 3 1 1 1 3 1
TH-04 El personal no esta entrenado. 1 3 1 1 1 3
TH-05 Basura espacial en la orbita. 1 3 1 1 1 3

CDH-01 Error de programacion. 3 2 1 1 3 2

CDH-02 Falla en el programa o en la 2 3 1 1 2 3

comunicacion.

CDH-03 Error del software. 1 2 1 1 1 2

CDH-04 Activacion falsa. 2 3 1 1 2 3

CDH-05 Error en la indexacién de la memoria. 1 3 1 1 1 3

CDH-06 Falta de proteccion por parte de la 1 3 1 1 1 3

estructura.

CDH-07 Pérdida de datos de origen desconocida. 2 2 1 1 2 2

PLD-01 El movimiento del motor no es el 2 5 1 1 2 5

indicado.

PLD-02 Célculos incorrectos de la resolucion 3 2 1 1 3 2

espacial, la distancia focal y el espacio
entre estructuras.

PLD-03 El sensor no estd protegido cuando 3 5 1 1 3 5

apunta directamente al Sol.

PLD-04 Falta de proteccion contra la radiacion. 3 4 1 1 3 4

PLD-05 Eleccion incorrecta de cables. 1 5 1 1 1 5

PLD-06 NUmero-F escogido es el incorrecto 3 4 1 1 3 4

para la orbita.

PLD-07 Imagenes borrosas debido a la 5 1 1 1 5 1

naturaleza de la tecnologia del sensor.

PLD-08 Utilizacion de conexiones USB con 5 5 1 1 5 5

ciertos PCB.

ACS-01 Los imanes no son sujetos de la forma 2 5 1 1 2 5

correcta.

ACS-02 El método de control pasivo noesel 3 4 1 1 3 4

adecuado.

ACS-03 Posicionamiento incorrecto. 1 5 1 1 1 5
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Codigo Causa P C Prioridad Pon PxPon CxPor
ACS-04 Personal insuficiente. 2 5 1 1 2 5
ACS-05 La cantidad de movimiento angular del 4 3 1 1 4 3

carrusel es comparable a la del satélite.
ACS-06 El sistema pasivo no permite que lacara 2 4 1 1 2 4
del satélite que contiene la cémara
quede frente a la Tierra.
COMM-01 No hay suficiente potencia para 5 5 1 0.48 2.4 2.4
alimentar la radio.
COMM-01 La antena no se desplego. 4 4 2 0.24 0.96 0.96
COMM-01 No hay comunicacion entre laradioyla 3 4 3 0.16 0.48 0.64
computadora a bordo.
COMM-01 Fallaen los electronicos de la radio. 2 5 4 0.12 0.24 0.6
COMM-02 Fallas mecénicas del mecanismo de 5 4 1 0.67 3.33 2.67
despliegue.
COMM-02 Falla de la computadora a bordo. 4 4 2 0.33 1.33 1.33
COMM-03 Falla de la computadora a bordo o del 3 4 1 0.67 2 2.67
radio de comunicacion.
COMM-03 Falta de comunicacién apropiada entre 3 3 2 0.33 1 1
la radio y la computadora a bordo.
COMM-04  No se realizé un endurecimiento contra 3 3 1 0.4 1.2 1.2
radiacion.
COMM-04 Corto circuito o sobre voltaje en la 3 3 1 0.4 1.2 1.2
radio.
COMM-04  Desconexion de equipos electronicos. 2 4 2 0.2 0.4 0.8
COMM-05 Las instalaciones de pruebaenlaUVG 5 4 1 1 5 4
o el equipo no son los adecuados.
PRG-01 Malos disefios. - - - - - -
PRG-01 Mala identificacién de riesgos. - - - - - -
PRG-01 Alta curva de aprendizaje. - - - - - -
PRG-01 Falta de transferencia de conocimientos. - - - - - -
PRG-01 Falta de entendimiento del proyecto. - - - - - -
PRG-02 No hay fondos al inicio del proyecto. - - - - - -
PRG-02 La falta de fondos afecta el cronograma. - - - - - -
PRG-02 La falta de fondos afecta el disefio. - - - - - -
PRG-03 Pérdida de informacién. - - - - - -
PRG-03 Falta de entrega de informacidén a otros - - - - - -
miembros del grupo.
PRG-04 Falta de tiempo debido a proyectos de - - - - - -
clase.
PRG-04 Dificultad de realizar un cronograma. - - - - - -
PRG-04 Dificultad en apegarse al cronograma. - - - - - -
PRG-05 Tiempo perdido durante reclutamiento. - - - - - -
PRG-05 Dificultad para atraer estudiantes mas - - - - - -
experimentados.
PRG-05 Demasiado tiempo consumiendo en - - - - - -
entrenamientos.
PRG-06 Varias fuentes de requerimientos. - - - - - -
PRG-06 Metas inalcanzables. - - - - - -

B.REQUERIMIENTOS RELACIONADOS A LA MISION

Estos son todos los requerimientos propios al objetivo de la mision. Este objetivo, segun ha sido

definido por coordinadores, es evaluar e integrar los diferentes sistemas que forman un CubeSat para

desarrollar en Guatemala las habilidades requeridas para la operacion de un satélite, a la vez que se validan
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elementos de teledeteccion. Cada uno de estos requerimientos posee un cddigo, el cual estd compuesto por

las letras MI y un nimero. Los requerimientos con un nimero que comienza en 0 pertenecen al mddulo de

carga Util; los que comienzan con un 1, a manejo de comandos y datos; los que comienzan con un 2 0 con

un 3, a potencia; los que comienzan con un 4 a control térmico; los que comienzan con 5, a comunicacion;

y los que comienzan con 6, control y determinacion de orientacién.

Se utilizaran las siguientes iniciales para describir de qué forman se verificaran los siguientes

requerimientos: “A” cuando la verificacion sea por analisis, “P” cuando es por pruebas, “R” cuando es por

revision de disefios e “I” cuando es por inspeccion. Para cada requerimiento puede utilizarse mas de un

método de verificacion.

Cuadro 5. Requerimientos de la mision.

Codigo  Requerimiento Verificacién

MI-010 El satélite debe poseer un disco rotatorio con al menos tres filtros distintos. R

MI-011 El carrusel de filtros debe estar hecho de un material transparente. R, |

MI-012 El carrusel de filtro debe poder mover filtros de 25 milimetros de diametro. R, I

MI-013  El carrusel de filtros debe poseer un punto de unién a un eje para poder ser
integrado a un motor.

MI-020 El satélite debe recopilar informacion en longitudes de onda de 443, 555 y R, P
670 nan6metros.

MI-030  Los filtros deben poseer un Ancho-Medio Completo M&ximo, FWHM por A
sus siglas en inglés, de 10 + 2 nandmetros.

MI-040 El satélite debe poseer un motor para poder rotar el carrusel. R

MI-050 El tiempo maximo de transicion entre los filtros debe ser de 2 segundos. P

MI-060 El lente de la cAmara debe estar protegido contra rayaduras. R

MI-070 EI satélite debe tomar fotografias con todos los filtros en menos de 10 P
segundos.

MI-100 La computadora a bordo debe inicializar los modulos de Carga Util y R
Comunicacion cuando el satélite pase sobre Guatemala.

MI-110 La computadora a bordo debe revisar que todas las fotografias han sido P
tomadas.

MI-120 La computadora a bordo debe enviar las fotografias al sistema de R, P
comunicacion.

MI-130 La computadora a bordo debe comparar las coordenadas globales del R
satélite con las de Guatemala.

MI-140 El protocolo de comunicacion entre todos los componentes debe ser 12C. R

MI-150 La computadora a bordo debe poseer un microprocesador redundante. R

MI-160 EI satélite debe poseer un sistema que le permita cambiar entre las dos R, P
computadores a bordo que llevara.

MI-200 El satélite debe poseer un sistema de obtencidn de energia compuesto por R
celdas solares.

MI-210 El satélite debe poseer 11 celdas solares para la recoleccidn de energia. R

MI-211 El areade cada celda solar no debe superar los 4 000 milimetros cuadrados. R, |

MI-220  El sistema de recoleccidn de energia debe proveer energia suficiente como AP

para permitir que el satélite opere durante toda la mision.
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Codigo  Requerimiento Verificacion

MI-221  El sistema de recoleccion de energia debe proveerle a las baterias energia AP
suficiente como para que el satélite pueda operar durante el periodo sin luz
solar.

MI-222  Las celdas solares deben ser capaces de operar a temperaturas entre -45 y R
60 °C.

MI-223 Las celdas solares deben poseer un diodo integrado que impida la R
circulacion de corriente en la direccidn contraria.

MI-224  El satélite debe poseer suficientes celdas solares como para permitir su AP
operacion en caso de que una falle.

MI-230 El ancho de cada celda solar no debe exceder los 6.5 milimetros. IR

MI-240 El sistema de almacenamiento debe poseer baterias como una fuente de R
potencia secundaria.

MI-250 El sistema de almacenamiento de energia debe ser capaz de almacenar al AP
menos 0.95 Watt-Hora.

MI-260 El sistema de almacenamiento de energia debe ser capaz de operar a través AP
de toda la mision.

MI-261 El sistema de almacenamiento debe poseer proteccién contra voltajes R, P
demasiado altos o bajos.

MI-262 Las baterias deben ser capaces de proveer energia junto con el sistema de AP
recoleccidn para cubrir la demanda de energia durante cada fase de la
mision.

MI-263 Las baterias deben ser capaces de funcionar en rangos de temperatura de P,R
10a50°C.

MI-264  El sistema de almacenamiento debe poseer una profundidad de descarga AP
(depth of discharge) admisible de 15%.

MI-265 Las baterias deben ser capaces de operar a través de 4 500 ciclos de AP
cargas/descarga.

MI-270 La masa de cada bateria no debe sobrepasar los 50 gramos; y la de cada |
celda, los 20 gramos.

MI-280 EI tamafio del sistema de almacenamiento de energia no debe superar los IR
115 000 milimetros cubicos.

MI-290 Las baterias deben ser ensambladas de manera que se permita su expansion R, P
natural durante su operacion.

MI-300 Los voltajes y las corrientes de los sistemas de almacenamiento y R, P
recoleccidn de energia deben ser monitoreados, y ambas variables deben
ser reportadas por la computadora a bordo.

MI-310 Interruptores eléctricos deben ser incluidos para encender y apagar R, P
componentes a traves de la computadora a bordo.

MI-320  Un dispositivo para calentar las baterias debe ser incluido de manera que R, P
estas operen dentro de sus temperaturas limites.

MI-330 La potencia de salida de las baterias debe ser regulada para poder cumplir R, P
con los requerimientos de voltaje de los componentes eléctricos.

MI-331 El sistema de almacenamiento debe poseer convertidores integrados para R, P
proveer diferentes voltajes a los componentes que lo requieran.

MI-340 El estado de carga de las baterias debe ser medido con una precision de + P
5% y reportado por la computadora a bordo.

MI-350 La eficiencia entrada-salida del sistema de regulacion y distribucion de AP
potencia eléctrica debe ser superior al 75%.

MI-400 La temperatura interna del satélite debe estar entre los 0 y los 60 °C. A

MI-500 EI mddulo de comunicacion debe proveer un enlace para transmitir datos R,P
y enviar comandos desde y hacia el satélite.

MI-510 El médulo de comunicacidn debe transmitir y enviar datos a la estacion en R, P
Tierra utilizando una frecuencia entre 395 y 440 MHz.

MI-520 El satélite debe utilizar una tasa de descarga de datos de por lo menos 9.6 R, P
kbps.

MI-530 El satélite debe utilizar el protocolo AX.25. R, P
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Codigo  Requerimiento Verificacion
MI-540 El satélite debe poseer y utilizar una identificacion para satélites Gnica en R
la telemetria de descarga.
MI-550 El satélite debe transmitir los valores actuales importantes de sus modulos R
y su identificacion Unica satelital por lo menos una vez cada 30 segundos
si existe la suficiente energia como para hacerlo.
MI-560 El satélite debe poseer una antena omnidireccional desplegable. R, P
MI-600 EI sistema de Control y Determinacion de Posicion debe asegurar la P
lineacion con el campo magnético de la Tierra con una precision de + 15°.
MI-610 La alineacion con el campo magnético de la Tierra debe ocurrir dentro de P

un periodo de 7 dias después de haber sido expulsado de la Estacién
Espacial Internacional.

C. REQUERIMIENTOS DE DISENO

El siguiente grupo de requerimientos estd formado por los requerimientos concernientes al disefio de

todos los componentes del satélite. La mayoria de estos requerimientos fueron obtenidos del manual para la

acomodacion de la carga til de la Agencia de Exploracion Espacial Japonesa.

Para los cédigos de estos requerimientos se utilizara el mismo principio explicado anteriormente, con la

diferencia de que las letras utilizadas seran “DE” en lugar de “MI”. Se incluird también una columna para

detallar a qué modulo pertenece cada uno de los requerimientos; la columna utilizara el mismo cédigo de

letras que se presentd en la seccion de Andlisis de Riesgos para nombrar a cada médulo. La numeracion de

estos requerimientos no dependeréd del mddulo al que pertenece, como sucedi6 con los anteriores, sino que

dependeré del grupo al cual pertenece seguin caracteristicas que compartan.

En cuanto a la verificacion de los requerimientos, se realizara utilizando el mismo principio que el que

se explicé anteriormente.

Cuadro 6. Requerimientos de disefio del satélite.

Cbdigo  Requerimiento Moédulo  Verificacion

DE-010 Todos los ejes del sistema de coordenadas del satélite deben estar ST R
alineados con los del Contenedor de Instalacion de Satélites del J-
SSOD.

DE-020 Eleje +Z debe apuntar hacia la direccion del despliegue, el eje —Z hacia ST R
la direccion de instalacion del contenedor, y el eje +Y hacia el punto-
base del contenedor.

DE-030 El satélite debe ser de 100 + 0.1 milimetros de ancho en los ejes X y ST R, 1
Y.

DE-040 El satélite debe ser de 113.5 + 0.1 milimetros de alto en el eje Z. ST R, 1

DE-050 El satélite debe poseer 4 rieles en cada esquina a lo largo del eje Z. ST R

DE-060 Los rieles deben poseer un espesor minimo de 8.5 milimetros. ST R, 1

DE-070 Los rieles no deben poseer una dureza superficial mayor a Ral.6 ST R
micrémetros.

DE-080 Los bordes de los rieles deben ser redondeados con un radio de por lo ST R, 1
menos 1 milimetro.

DE-090 Los bordes de los rieles en la cara +Z deben poseer un area superficial ST R, 1
minima de 6.5 x 6.5 milimetros.

DE-100 Por lo menos 75% de superficie de los rieles, con excepcion de las ST |

caras del eje Z, deben estar en contacto con las guias de los rieles del
Contenedor de Instalacion del Satélite del J-SSOD. Esto significa que
por lo menos 85.1 milimetros de los rieles deben estar en contacto con
las guias.
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Codigo

Bequerimiento

Modulo

Verificacion

DE-110

DE-120

DE-130

DE-140

DE-150

DE-160

DE-170

DE-180

DE-190

DE-200

DE-210

DE-220

DE-230

DE-240

DE-250

DE-300

La superficie de los rieles que esta en contacto con las guias y los que
contactan con satélites adyacentes deben ser de aluminio anodizado
duro después del maquinado. El espesor de la capa del anodizado duro
debe ser mayor a 10 micrometros.

El envoltorio dindmico del satélite deber cumplir con los requisitos
dados por JAXA.

La estructura principal del satélite debe estar separada por mas de 7
milimetros de los borden de los ejes en la direcciéon Z+. Todos los
componentes deben estar separados por mas de 0.5 milimetros de los
bordes de los ejes en la misma direccidn.

La estructura principal de satélite debe estar separada por mas de 6.5
milimetros de los bordes del riel en la direccion —Z. Todos los
componentes deben estar separados de los bordes de los rieles en la
misma direccién.

La estructura principal del satélite no debe sobrepasar las superficies
laterales de los rieles en las direcciones + X y + Y. Cualquier
componente en estas superficies no debe exceder 6.5 milimetros
normales a las superficies laterales de los rieles incluyendo el pin RBF.
Todos los componentes desplegables deben estar sostenidos por el
satélite.

Si alglin componente desplegable pudiera hacer contacto con una de
las paredes internas del Contenedor de Instalacion del Satélite al
desplegarse accidentalmente, la superficie de contacto de tal
componente debe poseer un espesor mayor a 1 milimetro.

La masa del satélite debe ser mayor a 0.13 kilogramos y menor a 1.33
kilogramos para satélites 1U.

El nimero balistico del satélite en la configuracion en la cual es
colocado dentro del Contenedor de Instalacion del Satélite no debe ser
mayor a 100 kilogramos por metro cuadrado.

El centro de gravedad del satélite debe estar posicionado dentro de una
esfera de 20 milimetros desde su centro geométrico.

A modo de resortes de separacion, el satélite debe poseer dos émbolos
de resorte (proveidos por JAXA) colocados en la superficie diagonal
de un par de rieles seleccionados. Estos émbolos de resorte deben estar
colocados firmemente a la superficie mencionada.

Todos los componentes que deban ser manipulados después de la
instalacion del satélite dentro del Contenedor de Instalacion del
Satélite deben estar localizados en el area de la ventana de acceso.

El satélite debe poseer suficiente resistencia estructural, con un margen
de seguridad prudente, como para operar a través de las operaciones
en Tierra, las pruebas, el manejo en Tierra, el lanzamiento, y la
operacion en odrbita.

Cada riel debe poseer la resistencia estructural suficiente como para
soportar una fuerza de compresion de 46.6 N.

La frecuencia fundamental minima del satélite no debe ser menor a
100 Hz bajo una condicion en la cual las cuatro bases de los rieles estan
rigidamente fijados. En caso contrario, se necesita contactar a JAXA.

El satélite debe poseer dos o més interruptores de despliegue en las
bases de los rieles en la direccion —Z. Estos interruptores de despliegue
pueden estar instalados a los lados de los rieles (en la direccion X ofy
Y) si no hay impacto en las condiciones de despliegue.

ST

ST

ST

ST

ST

COMM

COMM

Todos

ST

ST

ST

Todos

ST

ST

ST

PWR

R

R, 1




Continuacion Cuadro 6

67

Codigo  Requerimiento Modulo Verificacion

DE-310 Cuando uno de los interruptores de despliegue permanece des- PWR R, I,P
presionado el satélite no debe activarse. La definicion de des-
presionado es que los interruptores estén como maximo a 0.75
milimetros de la superficie de las bases de los rieles. Cuando los
interruptores de despliegue estén localizado a los lados de los rieles,
estos interruptores no deben ser activados antes del despliegue.

DE-320  Sies necesario, el cargador de la bateria debe ser deshabilitado cuando PWR R
los interruptores de despliegue estan des-presionados.

DE-330 El recorrido del interruptor de despliegue debe ser menor a 2 PWR R, 1
milimetros desde la superficie de la base del riel.

DE-340 La fuerza generada por el interruptor de despliegue no debe ser mayor PWR P
a 3 N para cada uno.

DE-350 El satélite debe poseer por lo menos tres inhibidores para su activacion PWR R
por una celda solar o una bateria. Uno de los inhibidores debe estar
localizado en el regreso del circuito a tierra.

DE-360 Si es imposible colocar tres interruptores de despliegue en el satélite PWR R
un pin RBF puede ser utilizado.

DE-370 El pin RBF debe ser accesible desde la ventana de acceso. PWR R

DE-380 El pin RBF debe cortar toda la alimentacién de energia una vez PWR R, P
insertado en el satélite.

DE-390 El pin RBF debe estar dentro del envoltorio mostrado por JAXA una PWR R
vez completamente insertado.

DE-400  Un cordon debe ser atado al pin RBF. Este cordon no esta sujeto a los PWR R
requerimientos del envoltorio, pero el satélite debe poder ser cargado
dentro del Contenedor de Instalacion del Satélite con el cordén atado.

DE-410 El satélite debe poseer una interface de conexion al lado de la ventana ST R
de acceso en caso se requiera de un acceso cuando ya esté instalado en
el Contenedor de Instalacion del Satélite.

DE-420 Si una frecuencia de descarga menor a 110 MHz es utilizada, la COMM R, I
corriente maxima en los circuitos no debe exceder los 50 mA.

DE-430 Los niveles de radiacion de las frecuencias de radio no deben exceder COMM R, I,A
los valores presentados por JAXA.

DE-500 Materiales con calificacion “A” deben ser utilizados para el satélite. Todos R

DE-510 Si existe la posibilidad de que algiin material se rompa, este debe estar ~ Todos R, P
contenido o debe utilizarse algin método para evitar que se rompa.

DE-520 Para los materiales que no cumplan con el estandar SSP 30233 un ~ Todos R
informe MUA debe ser enviado.

DE-530 Materiales permitidos de acuerdo con el pais en el cual se hara el Todos R
lanzamiento deben ser utilizados.

DE-540 Todos los PCB utilizados en el satélite deben haber sido utilizados ST R
previamente en misiones espaciales.

DE-600 Todos los bordes deben estar redondeados o aplanados en mas de 0.7 ST R, 1
milimetros.

DE-610 Agujeros sin cobertura deben tener un didmetro igual o mayor a 25 ST R, |
milimetros, o igual o menor a 10 milimetros.

DE-620 Las baterias deben cumplir con los requerimientos de la forma JSC PWR R, I
1230, 9.

DE-630 Las partes del satélite que roten deben estar contenidas en un espacio PLD R
cerrado.

DE-640 Ninguno de los componentes que roten deben superar los 200 PLD R, P
milimetros de didmetro ni las 8 000 RPM de velocidad.

DE-650 La seccion transversal minima del satélite no debe ser menor a los 100 ST A LR
centimetros cuadrados.

DE-700 El campo magnético afuera del envoltorio estatico del satélite debe ser ACS R

menor al de la Tierra mas 0.5 Gauss.
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El dltimo grupo de requerimientos son los operacionales. Estos requerimientos son aquellos con los

cuales el satélite debe cumplir una vez terminada la fase de disefio y construccion. Se utilizara el mismo

principio para los codigos, con la diferencia de que las letras utilizadas seran “OP”. Estos requerimientos

fueron obtenidos de los documentos proveidos por JAXA y por la Oficina del Programa de la Estacion
Espacial de la NASA.

Cuadro 7. Requerimientos operacionales de la mision

Cbdigo  Requerimiento Mdédulo  Verificacion

OP-010 EI proveedor del satélite debe asumir que el tiempo maximo de  Todos R
almacenamiento después de entregado puede ser de un afio.

OP-020  El proveedor del satélite no debe programar ninguna activacion, revision ~ Todos R
0 mantenimiento después de que este haya sido instalado en el
Contenedor de Instalacion del Satélite.

OP-030 EI satélite debe poseer la capacidad de sobrevivir en el ambiente frio TH R, A
durante el lanzamiento.

OP-040 EIl satélite debe mantenerse desactivado desde la instalacion en el PWR R, P
Contenedor de Instalacion del Satélite en Tierra hasta su desplegué.

OP-050 Todos los componentes desplegables deben esperar para ser desplegados ~ CDH R,P
por lo menos 30 minutos después de que los interruptores de despliegue
hayan sido activados durante la eyeccion del satélite del contenedor.
Cuando cualquiera de los dos interruptores vuelva a des-presionarse el
contador debe reiniciarse.

OP-060  Se debe esperar por lo menos 30 minutos desde que los interruptoresson ~ CDH R,P
activados durante la eyeccion para transmitir frecuencias de radio. Si
alguno de los interruptores vuelve a ser des-presionado el contador debe
reiniciarse.

OP-100 La vida del satélite hasta la re-entrada debe ser igual 0 menor a 25 afios. ~ Todos A

OP-110  Una destruccion intencional no debe ser planeada ni conducida. Todos R

OP-120 Todos los modulos deben ser disefiados para prevenir explosiones y/o ~ Todos R
rupturas accidentales al final de la mision.

OP-130  No debe existir una probabilidad mayor 1/10 000 de que alguien resulte  Todos A
herido en Tierra.

OP-140  Cualquier componente desplegable solamente debe ser desplegado  CDH A
después de que el satélite ha alcanzado una distancia mayor o igual a 500
km de la ISS.

OP-150 Cualquier componente desplegable solamente debe ser desplegado  CDH AP
después de que el apogeo del satélite sea menor que el perigeo de la ISS.

OP-160 El satélite debe ser disefiado de tal forma que no libere desechos durante  Todos R
su operacion.

OP-170 La probabilidad de rupturas durante la operacién debe ser minimizada. Todos R, P

OP-200 EI satélite debe soportar aceleraciones cuasi estaticas en cualquier ST A
direccién maxima de 18.1 g.

OP-210 El satélite debe soportar una serie de vibraciones aleatorias especificadas ST P
por JAXA.

OP-220  El satélite debe soportar presiones tan altas como 104.8 kPa y tan bajas ST P
como 0 Pa.

OP-230 El satélite debe soportar tasas de despresurizacion de por lo menos 1.33 ST P
kPa/segundo.

OP-231  Se necesita de un andlisis estructural si la relacion entre el volumen ST R, 1
interno del satélite y el area de los puestos de escape del satélite es mayor
a 50.8 metros.

OP-240  El satélite debe soportar temperaturas tan bajas como -15 °C y tan altas TH R,P

como 60 °C.
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Codigo

Requerimiento

Modulo

Verificacion

OP-250

OP-300

OP-310

OP-320

OP-330

OP-340

OP-341

OP-350

OP-351

OP-360

OP-361

OP-370

OP-380

OP-390

OP-400

OP-410

OP-420

OP-430

OP-440

OP-450

OP-460

El satélite debe soportar el ambiente himero presente durante el
transporte, el almacenamiento y su estadia en la ISS.

Las conexiones eléctricas en el satélite deben realizarse a manera de
minimizar las diferencias de potencial.

Cuando se utilice una conexion simple para dos o mas clases de
aplicaciones, el disefio debe cumplir con los requerimientos mas
estrictos para conexiones.

Conductores que contenga cableados eléctricos deben poseer una
conexion de baja resistencia, menor a 0.1 ohm, con las estructuras
conductoras en cada terminacion y punto de ruptura.

Los marcos conductores expuestos o las partes eléctricas o de equipos
electrénicos deben tener un enlace de baja resistencia, menor a 0.1 ohm,
con una estructura conductora.

Todas la unidades eléctricas y electrénicas 0 componentes que utilicen
o0 produzcan energia electromagnética deben instalarse de manera que
generen un camino continuo de baja impedancia desde el compartimento
del equipo hasta la estructura conductiva.

El método de conexion propuesta debe resultar en una resistencia DC
menor a 2.5 miliohms a través de cada superficie en el camino de la
conexion desde el compartimiento a la estructura y una impedancia
menor a 100 miliohms hasta una frecuencia de 1 MHz.

En todos los casos en los que la Clase S es aplicable la metodologia de
la conexion debe asegurar que ninguna superficie conductora con un area
mayor a 200 centimetros cuadrados carezca de una conexion desde la
capa de conduccion hasta la estructura conductora.

La resistencia de la conexion desde el punto de conexion hasta la
estructura conductora debe ser menor a 1 ohm.

Las capas de conduccion deben estar conectadas entre si en por menos
dos puntos.

La resistencia de la junta desde estos puntos hasta la estructura
conductora debe ser menor a 1 ohm.

Debe evitarse la utilizacion de cables tipo jumpers.

Los cables tipo jumpers que pasen a través de una junta vibratoria
movible o con aislamiento térmico deben cumplir con los requerimientos
apropiados de resistencia/impedancia para conexiones.

Los cables tipo jumpers deben mantenerse tan cortos como sea posible
y tener una relacion largo/ancho menor a 5.

Los disefios que requieren mas de un cable tipo jumper en serie para
proveer el largo total requerido no seran permitidos.

El hardware utilizado debe permitir que la conexion cumpla con sus
requerimientos durante la vida atil del satélite en el ambiente
especificado.

Las conexiones deben ser instaladas de manera que las vibraciones, la
expansion, la contraccion o el movimiento relativo presentado durante
la operacion no rompa o afloje tales conexiones al punto de variar la
resistencia eléctrica.

Las conexiones deben estar localizadas en un &rea protegida, aislada
tanto como sea posible, y tan cerca como el disefio lo permita a un
agujero, compuerta de inspeccién o algun otro acceso.

El equipo debe estar conectado directamente a la estructura conductora
basica o a través de partes permanentemente conectadas.

Los cables tipo jumper deben instalarse de manera que no se restringe la
operacion de los componentes movibles.

Las conexiones no deben ser sujetas por compresion con materiales no
metalicos.

Todos

PWR

Todos

PWR

PWR

PWR

PWR

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

Todos

R

R

R, 1
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Codigo  Regquerimiento Maduloe Verificacion
OP-470  Los materiales con baja conductividad deben ser conectados de manera ~ Todos R
que se permite la descarga de estatica eléctrica.
OP-471  Las resistencias de la conexion deben cumplir con los requerimientos de  Todos R, I
una conexién clase S.
OP-480 Los cables tipo jumper y el resto del hardware utilizado en las  Todos R

conexiones entre metales disimiles debe ser seleccionado para minimizar
la posibilidad de corrosion.

OP-481 Las arandelas no deben poseer tratados de superficie o capas que afecten ST R
la conductividad eléctrica en ninguna manera.

OP-482  No se debe utilizar acero inoxidable sin proteccion como arandela. ST R

OP-490 EI contacto eléctrico intermitente entre superficies conductoras debe  Todos R
prevenirse, ya sea con conexiones o con aislamiento.

OP-500 Los cables y los alambres deben ser colocados de manera que produzcan ~ PWR A

una pérdida en la junta de 20 dB de cable a cable usando separacion
fisica o eléctrica y considerando el peor escenario de estado estacionario
o0 condiciones transitorias.

OP-510 Losdisefios de los cables deben incluir disposiciones para la terminaciéon ~ PWR R
de cables blindados.
OP-520 Los conectores utilizados para transportar cables con blindajes PWR R

completos deben tener un acabado conductor y debe utilizar una carcasa
trasera que permita la unién periférica de los blindajes.

OP-600 Elequipoy los componentes electrénicos no energizados no deberan ser ~ Todos R
dafados por descargas electroestéticas iguales o menores a 4 000 voltios.
OP-610 Los equipos que pudieran dafiarse por descargas electroestéticas entre 4 ~ Todos R

000 y 15 000 voltios deben tener una etiqueta pegada a la carcasa en un
lugar claramente visible en la posicién en la que se instalara.

OP-700 Las emisiones electromagnéticas no deben aparecer en conductores DC~~ PWR R, A
en valores que exceden los limites de emision CEO1 y CEO3 del
documento SSP 30237.

OP-710 Los transitorios de encendido y apagado y de conmutaciéon de modono  PWR R, A
deben exceder la envolvente definida por los valores de la envolvente de
transicion de conmutacion del modelo CEQ7 del documento SSP 30237.

OP-720  El subsistema del equipo no debe presentar ningun fallo, degradacion de ~ PWR R,P
rendimiento o desviacion de las indicaciones especificadas mas alla de
la tolerancia indicada en el equipo individual o la especificacion del
subsistema cuando se someta a 1 Vrms de una fuente de 50 ohmios.

OP-730  Las emisiones del campo E no deben ser radiadas en exceso a los valores PWR R, P
de los especificados para los limites REO2 del documento SSP 30237.

OP-740 Las emisiones de banda estrecha del campo E no deben ser radiadasen ~ PWR A
exceso a los valores de los limites para las emisiones del campo.

OP-800 El satélite debe cumplir con el estandar de seguridad de la ISS NSTS  Todos R
1700.7B-ISS.

OP-810 La UVG debe transportar el satélite a al lugar especificado por JAXA  Todos R, I
para la entrega.

OP-820 La UVG debe operar el satélite incluyendo el seguimiento y la COMM R
adquisicion de datos después del despliegue desde la ISS.

OP-830 EI satélite debe ser registrado por el equipo guatemalteco como un COMM R

satélite guatemalteco.

E. PRUEBAS

Las pruebas son una parte vital de la verificacion y validacion de los requerimientos. A traves de estas
puede obtenerse informacién concluyente sobre si se cumple o no con los requerimientos de la forma que
se tenia prevista. Por esta razén se presentard un resumen de cada prueba que se realizard para verificar y
validar ciertos requerimientos que solamente pueden ser verificados y validados a través de estas.
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Cuadro 8. Prueba para medicion del momento magnético de la barra magnética.

Nombre/tipo de prueba Medicion del momento magnético de la barra magnética
Lugar donde se realizara AUn no establecida
Componente probado Barra magnética
Procedimiento Se utilizara una jaula de Helmholtz y un magnetémetro para medir el campo

magnético local dentro de la jaula mientras la barra magnética se encuentra
adentro también y alejada de la jaula. EI campo B generado por la barra
magnética debe ser calculado por la sustraccion de los datos de la no-barra
magnética a los datos de la barra magnética. EI momento magnético de la
barra puede ser calculado utilizando un ajuste de minimos cuadrados no
lineal en el modelo de la magnitud del dipolo magnético. El momento de la
barra magnética debe estar dentro de los margenes aceptables de error con
respecto al minimo calculado.

Duracion de la prueba AUn no establecida

Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-600, M1-610
Estado de la prueba AUn no realizada

Cuadro 9. Prueba de mediciones de la barra de histéresis.

Nombre/tipo de prueba Mediciones de la barra de histéresis
Lugar donde se realizara AUn no establecida
Componente probado Barra de histéresis
Procedimiento Utilizar un generador de funciones para crear un campo H cambiante dentro

de una jaula de Helmholtz. Una bobina de sensacion debe utilizarse para
posicionar la barra de histéresis. La configuracion debe ser capaz de medir
el campo H producido por la jaula y el campo B en la bobina de sensacién
mientras la corriente a través de la jaula de Helmholtz varia de acuerdo con
el generador de funciones. Un par de medidas deben ser hechas para cada
punto: con y sin las barras de histéresis dentro de la bobina de sensacién.
La sustraccion de estos grupos de datos ayudara a encontrar el campo B.
Los grupos de datos finales (campos H y B) pueden ser mapeados a un
modelo para un ciclo de histéresis. Este modelo sera utilizado para calcular
la cantidad de barras de histéresis necesarias para el sistema.

Duracion de la prueba AUn no establecida

Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-600, MI-610
Estado de la prueba Aln no realizada

Cuadro 10. Prueba de transferencia de iméagenes.

Nombre/tipo de prueba Transferencia de imagenes entre la OBC y COMM
Lugar donde se realizara Laboratorios de la UVG
Componente probado OBC y mddulo de comunicaciones
Procedimiento Se utilizaran imagenes grabadas en la memoria. Las imagenes seran

fraccionadas en fracciones de datos basados en las limitaciones del médulo
de comunicaciones. A continuacion se establecera un enlace entre ambos
componentes y se comenzard a enviar los fragmentos de datos que
contienen a la imagen. El tiempo que tardara el envio de las imagenes sera

programado.
Duracién de la prueba AUn no establecida
Fecha de realizacion Aln no establecida
Requerimientos verificados MI-120

Estado de la prueba AUn no realizada
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Cuadro 11. Prueba de cambio entre computadoras.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracion de la prueba
Fecha de realizacién
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

Cambio entre OBC principal y OBC secundaria
Laboratorios de la UVG
OBC

Después de que se ha simulado la falla de la OBC principal, se verificard
que se haya realizado el cambio entre computadoras. La OBC de respaldo
debe tomar el estado de un modulo para verificar que el cambio ha sido
exitoso.

AUn no establecida

AUn no establecida

MI-160
Aln no realizada

Cuadro 12. Prueba de EPS.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado

Procedimiento

Duracién de la prueba
Fecha de realizacion
Requerimientos verificados

Estado de la prueba

Prueba del sub-mddulo EPS
Laboratorios electronicos de la UVG

Convertidores de potencia, controles de carga, proteccidn electrdnica de la

bateria, RBF e interruptores de despliegue, interruptores de potencia,

baterias y calentadores de baterias
Voltajes, niveles de corriente, margenes, formas de onda y las sefiales de
entrada/salida de cada sub-médulo EPS seran medidos y verificados. Se
harén ciclos de carga/descarga en la baterias y estimaciones de degradacion
de capacidad para 4 500 ciclos. Se probara también el desempefio de los
calentadores de baterias.
2 semanas
AUn no establecida
MI-250, MI-260, MI-261, MI-262, MI-265, M1-300, M1-310, MI1-320,
MI-330, MI1-331, MI-340
AUn no realizada

Cuadro 13. Prueba de integracion de sub-médulos EPS con baterias y celdas solares.

Nombre/tipo de prueba

Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracion de la prueba
Fecha de realizacion
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

Simulacién de integracién de sub-moédulos EPS con baterias y celdas
solares
Laboratorios electrdinicos de la UVG
EPS y baterias
El EPS serd integrado en su configuracion final. Voltajes, corrientes, formas
de onda, limites de margenes de entrada/salida serdn medidos y verificados.
2 semanas
AUn no establecida
MI-224, M1-262, M1-300, MI-350
AUn no realizada

Cuadro 14. Prueba de ensamble de integracion de EPS a las baterias y celdas solares.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracion de la prueba
Fecha de realizacion
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

Ensamble de integracion de EPS a las baterias y celdas solares

Laboratorios electrénicos de la UVG

Arreglo de baterias y celdas solares
El EPS junto con el arreglo de baterias sera conectado a las celdas solares.
Ciclos de carga y descarga seran simulados utilizando las celdas solares. El
desempefio del EPS en cuanto a la recoleccion de energia de las celdas
solares sera verificado, junto con el desempefio total de las cargas.

4 semanas
AUn no establecida
MI-221, MI-224, MI-262, MI-264, MI-350
AUn no realizada
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Cuadro 15. Prueba de EPS y cargas integradas a la estructura del satélite.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracion de la prueba
Fecha de realizacién
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

EPS y cargas integradas a la estructura del satélite.
Laboratorios de ingenieria mecénica de la UVG

Satélite completo
Todos los componentes electrénicos y de soporte seran integrados a la
estructura del satélite. Pruebas y procedimientos de despliegue se realizaran
para verificar que se cumple con requerimientos de operacion y
lanzamiento.

8 semanas
AUn no establecida
MI-220, MI-221, MI-224, MI-260, MI-262, MI-350, DE-310, DE-380
AUn no realizada

Cuadro 16. Prueba a nivel de sistema.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracién de la prueba
Fecha de realizacion
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

Prueba a nivel de sistema
Laboratorios de la UVG
Satélite completo
Se probara el funcionamiento de los sub-sistemas de potencia externa,
mecénicos e interfaces de comunicacion, comunicaciéon con el satélite,
almacenaje de energia, la compatibilidad electromagnética y el control de
la OBC.
12 semanas
3 de marzo de 2018
OP-050, OP-060, OP-420, OP-720, OP-730
AUn no realizada

Cuadro 17. Pruebas de termo-vacio y de vibraciones.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracién de la prueba
Fecha de realizacion
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

Pruebas de termo-vacio y de vibraciones
Universidad de Wurzburg, Alemania

Satélite completo
Para la prueba de vibraciones el satélite serd montado en un adaptador para
la prueba siguiendo especificaciones del vehiculo de lanzamiento.
Oscilaciones armonicas de baja intensidad, vibraciones de alta intensidad
asociadas con vibraciones aleatorias y cargas cuasi-estaticas son utilizadas
comunmente. EIl ambiente dentro del vehiculo de lanzamiento y el perfil de
oscilaciones seran seguidos durante la prueba. La prueba de termo-vacio
comenzar con ciclos térmicos. Usualmente se llevan a cabo 4 ciclos en un
vacio de 5 x 10> mBar. El tiempo de exposicion sera de entre 30 minutos y
2 horas.

3 semanas
15 de mayo de 2018
MI-263, MI-290, MI-320, DE-510, OP-170, OP-410
AUn no realizada

Cuadro 18. Pruebas con motor, eje y carrusel de filtros.

Nombre/tipo de prueba
Lugar donde se realizara
Componente probado
Procedimiento

Duracion de la prueba
Fecha de realizacion
Requerimientos verificados
Estado de la prueba

Pruebas con el motor, el eje y el carrusel de filtros
Laboratorios de la UVG
Motor, eje, carrusel de filtros y OBC
El motor ser& conectado al eje, y este al carrusel de filtros. Se validara el
sistema haciendo que el motor rote el carrusel de filtros. Una rotacion
completa del filtro deberia durar menos de 10 segundos.
1 semana
15 de noviembre de 2018
MI-050, MI-070
Aun no realizada
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Cuadro 19. Prueba de integracion de la carga dtil.

Nombre/tipo de prueba Prueba de integracion de carga util
Lugar donde se realizara La prueba seré realizada mientras se sobrevuela el lago de Atitlan
Componente probado Madulos de Carga Util, Potencia y C&DH
Procedimiento Los componentes de los médulos de Potencia, Carga Util y C&DH seréan

sujetados a un avioén que sobrevolard el lago de Atitlan mientras los
componentes capturan imagenes del cuerpo de agua utilizando los tres
filtros dpticos. La calidad y utilidad de las imagenes capturadas seran
revisadas después.

Duracion de la prueba 2 dias
Fecha de realizacién AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-020, MI-110
Estado de la prueba AUn no realizada

Cuadro 20. Prueba de medicion de patrones de radiacion de la antena.

Nombre/tipo de prueba Medicion de patrones de radiacion de la antena
Lugar donde se realizara Laboratorios electrénicos de la UVG
Componente probado Antena y mddulo para comunicacion
Procedimiento Una antena fuente se utilizara para cubrir a la antena del satélite con una

onda plana de una direccidn especifica. La antena del satélite estara rotando
utilizando una sistema de posicionamiento; la potencia recibida serd

registrada.
Duracion de la prueba 1 semana
Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-560
Estado de la prueba Adln no realizada

Cuadro 21. Prueba de medicion de ganancia de la antena.

Nombre/tipo de prueba Medicién de ganancia de la antena
Lugar donde se realizara Laboratorios electrénicos de la UVG
Componente probado Antena y médulo para comunicacion
Procedimiento Utilizando la ecuacion de transmision de Friis y una antena de ganancia

estandar que transmite una cantidad fija de potencia, el pico de ganancia de
la antena del satélite sera medido.

Duracion de la prueba 1 semana
Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-560
Estado de la prueba AUn no realizada

Cuadro 22. Prueba de medicion de fase de la antena.

Nombre/tipo de prueba Medicién de fase de la antena
Lugar donde se realizara Laboratorios electrénicos de la UVG
Componente probado Antena y médulo para comunicacién
Procedimiento La antena del satélite sera utilizada para transmitir sefiales, y otra antena

sera utilizada para recibir sefiales. Las posiciones de los picos y los valles
de la sefial recibida ser4 comparada para determinar la fase relativa de la

antena.
Duracidn de la prueba 1 semana
Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-560

Estado de la prueba Aln no realizada
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Cuadro 23. Prueba de medicion de la polarizacion de la antena.

Nombre/tipo de prueba Medicion de la polarizacion de la antena
Lugar donde se realizara Laboratorios electrénicos de la UVG
Componente probado Antena y médulo para comunicacién
Procedimiento La antena del satélite se utilizara para transmitir una sefial, mientras que

otra antena linealmente polarizada serd utilizada para recibir la sefial. Esta
segunda antena sera rotada y la potencia recibida sera grabada como una
funcion del angulo de la antena que recibe la sefial.

Duracion de la prueba 1 semana
Fecha de realizacién AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-560
Estado de la prueba AUln no realizada

Cuadro 24. Pruebas de medicion de impedancia de la antena.

Nombre/tipo de prueba Medicién de impedancia de la antena.
Lugar donde se realizara Laboratorios electronicos de la UVG
Componente probado Antena y médulo para comunicacion
Procedimiento Utilizando un Analizador de Red de Vectores, la impedancia de la antena
del satélite puede ser medida como una funcion de la frecuencia.
Duracién de la prueba 1 semana
Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-560
Estado de la prueba AUn no realizada

Cuadro 25. Prueba con el médulo electrénico para comunicacion.

Nombre/tipo de prueba Prueba con el modulo electrénico para comunicacion.
Lugar donde se realizara Laboratorios electronicos de la UVG
Componente probado Antena y médulo para comunicacion
Procedimiento Las caracteristicas principales del médulo electronico para comunicacion
serén probadas.
Duracién de la prueba 2 semanas
Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-500, MI-520, MI-530, MI-560
Estado de la prueba AUn no realizada

Cuadro 26. Prueba de enlace de datos entre el médulo de comunicacion y la estacion en Tierra.

Nombre/tipo de prueba Enlace de datos entre el médulo de comunicacion y la estacion en Tierra
Lugar donde se realizara Laboratorios electronicos de la UVG

Componente probado Antena y modulo para comunicacion

Procedimiento Un enlace de datos entre el médulo de comunicacion y la estacion en Tierra
serd establecido con el mayor distanciamiento fisico posible.
Duracion de la prueba 2 semanas
Fecha de realizacion AUn no establecida
Requerimientos verificados MI-500, MI-510, MI-520
Estado de la prueba AUn no realizada

Debe tomarse en cuenta que a medida que el proyecto continle madurando, y que se obtenga mayor
asesoramiento por parte de JAXA, nuevos requerimientos aparecerdn. Por otro lado, es bastante probable
que algunos requerimientos deban ser modificados debido a distintas razones. Esto significa que el proceso
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de definicidn de requerimientos para el proyecto aln no ha finalizado; sin embargo, ahora se cuenta con

una base a partir de la cual seguir trabajando.

F. PRUEBA DE INTEGRACION

La Prueba de Integracién serd una prueba a nivel de sistema en la cual los médulos de potencia,
comunicacion, manejo de comandos y datos, carga Util y determinacion y control de orientacion operaran
simultaneamente ejecutando las mismas operaciones que ejecutarian durante la mision. La prueba recreara
la operacion del satélite después de que este haya sido lanzado por el mecanismo de despliegue y de que
haya dejado de girar sin control. Esto quiere decir que el sistema pasara a través de la fase de iniciacion
antes de operar como lo hara durante la mayoria del tiempo de la misién. A continuacion, se presentan
como referencia algunos de los aspectos mas importantes a tomar en cuenta durante la realizacion de esta
prueba. Aln no es posible definirla formalmente debido a que no todos los componentes del satélite han
sido seleccionados todavia. Cuando el proceso de seleccion haya acabado, la metodologia de esta prueba

deberé se actualizada.

El objetivo de la prueba de integracion es verificar que los médulos mencionados anteriormente pueden
operar apropiadamente como un sistema completa que cumple con los objetivos de la misién. Para lograr
esto, los requerimientos de cada mddulo deben ser validados y verificados mientras operan como un solo

sistema unificado, y no como componentes independientes.

Esta prueba sera llevada a cabo a través de la DITL. Cémo se mencioné anteriormente, esta prueba
busca ser una simulacion de la misién entera del satélite. Para lograrlo, la simulacién debe pasar por el
proceso entero de iniciacién antes de comenzar la operacion nominal, y solamente deben incluirse
comandos requeridos normalmente para esta operacion. Sin embargo, es importante que se incluya cada

fase y modo del satélite en la prueba.

Debido a que no se cuenta con el tiempo necesario para simular el periodo entero de la mision, la DITL
debe realizarse en un periodo bien establecido. Para asegurar que la prueba pueda recrear las condiciones lo
mejor posible, sin consumir demasiado tiempo, la prueba deberia tener una duracion de 24 horas. Debe ser

realizada dentro de las instalaciones de la universidad, en un area especialmente acomodada.

Para esta prueba, puede notarse que tener todos los componentes del satélite apilados de la misma forma
como lo estardn una vez instalados en la estructura dificultara los procesos de medicién o la manipulacién
de los elementos. Esta dificultad proviene del poco espacio que queda entre cada elemento. Una posible
solucion a este problema es posicionar a todos los elementos en una configuracion en la cual se colocan
sobre un banco de pruebas con cierta separacion uno del otro y conectados mediante cables extensos.
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Es importante mencionar que, aunque este método no dard una verdadera representacion de las
condiciones en las cuales operard el satélite, si ayudara a encontrar simples y posibles errores que podrian
poner en peligro el éxito de la misidn. En otras palabras, si algo no funciona en esta configuracion,

probablemente tampoco lo hara una vez en la mision.

Figura 18. Representacion grafica de la distribucion de los médulos durante la prueba de integracion.

PWR

PLD { C&DH
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1. C&DH. Dos de los componentes principales de este mddulo seran incluidos en la prueba: la
computadora principal, y la computadora de redundancia. La computadora principal debe probar que es
capaz de enviar todos los comandos necesarios para inicializar y terminar cada funcién del sistema. Al
mismo tiempo, la computadora principal debe procesar la informacién enviada desde los varios sensores en
el sistema, y enviarla al mddulo de comunicacion. En algin momento de la prueba, la computadora
principal serd desconectada y la redundante serd inicializada y deberd tomar las funciones de la otra
computadora. Este cambio de computadora representara una situacion en la cual la computadora principal

fallara y la secundaria deberé tomar su lugar automéaticamente.

Durante la prueba, el médulo de C&DH seré responsable de:

Inicializar el movimiento del motor que controlara al carrusel.

e Inicializar la secuencia de captura de imagenes.

e Procesar la informacion proveniente del sensor monocromatico y enviarla al mdédulo de
Comunicacion.

o Inicializar la transmision de datos desde el médulo de Comunicacion.

e Cambiar la fuente de suministro de energia. La computadora debe cambiar estas fuentes

dependiendo de cuél se necesite.

e  Procesar la informacion proveniente del magnetdmetro y los fotodiodos.

La computadora a bordo sera el enlace directo entre quienes realizan la prueba y el sistema durante esta.

Esto significa que, durante la mayoria del tiempo, la computadora a bordo debe tener comunicacion con
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una computadora personal. A través de esta conexion se podra enviar comandos que la computadora a
bordo enviara al resto de los componentes, y recibir informacion de estos. Los comandos que se enviaran
seran aquellos que inicializaran la funcion que se quiere probar. Esto quiere decir que nuevos comandos
seran enviados constantemente a la computadora a bordo, dependiendo de lo que se quiera probar. A través
de la conexidn entre la computadora a bordo y la computadora personal se podrd obtener parte de la

informacion de los sensores, y del sistema en si.

2. Potencia. Durante la prueba, el médulo de potencia sera responsable de proveer al resto de los
componentes con la energia que necesitan para poder operar. Parte de la prueba sera realizada utilizando la
potencia generada por los paneles solares y la energia almacenada en las baterias, y otra parte utilizando
solamente la energia de las baterias. Esto ayudara a probar las dos condiciones en las que operara el

satélite: cuando recibe luz solar, y cuando esta le es bloqueada por la Tierra.

Es importante mencionar que las baterias no seran capaces de mantener al satélite en operacion durante
toda la noche que dure la prueba. Asi que, para llevar a cabo se requerira de una fuente auxiliar de potencia.
Esta fuente auxiliar mantendra al sistema en operacién después de que las pruebas con las baterias y las

celdas solares hayan finalizado. Esta fuente de potencia podria ser una fuente de voltaje programable.

El cambio entre las tres fuentes de energia se dara dependiendo de qué se necesita probar. La prueba
comenzard utilizando la energia generada por las celdas solares y las baterias. A continuacion, las celdas
solares se desconectardn y solamente las baterias permaneceran como fuente de energia. Las baterias

necesitaran ser cargadas constantemente durante la segunda parte de la prueba.

3. ADCS. Para la prueba, tanto el magnetometro como los fotodiodos deben ser incluidos y probados.
Estos componentes serdn encendidos después de que el sistema se inicialice y acumule la suficiente energia
como para comenzar su operacién. Los componentes se mantendran encendidos durante toda la prueba,

simulando de esa forma las condiciones reales de la mision.

Debe notarse que esta prueba no pretende probar la exactitud de las medidas del magnetémetro y de los
fotodiodos; este médulo solamente sera incluido para observar cdmo el resto de los médulos se comportan
cuando operan en un sistema integrado. Esto significa que la informacion enviada por los componentes del
modulo de ADCS solamente se utilizara para confirmar que estan funcionando, y no para medir su

efectividad.
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4. Comunicacidn. Para poder probar los efectos de este médulo sobre todos los demés el elemento
electronico que permitira la comunicacion, la antena y el mecanismo para desplegar esta deben ser
incluidos en la prueba. Durante la prueba, la antena serd desplegada después de que el sistema sea
inicializado siguiendo los requerimientos de la misién. Después de esto, el médulo comenzara a enviar la
informacion que recibe de la computadora a bordo usando la frecuencia seleccionada. EI mddulo enviara
informacion cada vez que el sistema deba enviar informacion sobre su estado, o las imagenes que acaba de

capturar. Por esta razon, este modulo solamente serd utilizado en ciertos momentos de la prueba.

Ya que la prueba sera realizada en un espacio cerrado, no se podra comprobar que este médulo transmite
la informacion. Sin embargo, asi como con el médulo ADCS, la razén para incluir el médulo de
comunicacion en la prueba es para observar el comportamiento de todo el sistema en una mision simulada,

y no para probar el mddulo en si.

5. Carga util. EI propésito de este modulo durante la prueba sera capturar fotografias y rotar el
mecanismo de cambio de los filtros hasta la posicién requerida. Esto quiere decir que para la prueba los
componentes de este médulo que deben ser incluidos son el sensor monocromatico, el motor, y el
mecanismo de cambio de filtros. En algin momento de la prueba un comando seré enviado al motor por la
computadora a bordo. Cuando esto suceda, el sensor monocromatico comenzara a capturar imagenes;
mientras tanto, el motor comenzara a rotar el carrusel a la posicidn necesaria.

Ya que el objetivo de la prueba no es verificar la calidad de las imagenes capturadas, los filtros 6pticos
no seran necesarios. Sin embargo, el motor y el sensor monocromatico deben estar sincronizados de la
misma forma como lo estaran durante la mision. Esto, para que la prueba sea una representacion los mas

fiel posible de la mision real.

6. Cronograma. Para poder aprovechar de la mejor manera posible el limitado tiempo con el que se

contara al momento de realizar la prueba de integracion, se ha elaborado un cronograma que muestra las

funciones principales que marcan las etapas mas importantes de la operacion del satélite.
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Figura 19. Cronograma a seguir durante la prueba de integracion.

G:00 AM —— Iniciar sistema

— Des-presicnar el interruptor de despliegue para gue el contador vuelva 2 empazar.

— Los pansles comienzan & generar potencia.
— Inicializar magnetdmetro y fotodiodos.
— Despliegua de la antena.

— Enviar estado del satélite a través del mddulo de comunicacion.

— Capturar imagenes a la vez que se rota el carrussl.

— Enviarimagenes a través del mddulo de comunicacidn.

— Cambiar a computadora redundanta.

— Enviar estado del satélite a traves del mdédulo de comunicacian.
— Capturar imagenes a la vez gue =e rota el carrussl.

— Enviar imagenes a través del mddulo de comunicacidn.

— Cambiar de nuevo & la computadora principal.

— Desconectar celdas solares.

2:00 PM == Enviar estado del satélite a través del madulo de comunicacidn.
— Capiurar imagenes a la vez gue se rola el carrussl.

— Enviar imageneas a través del mddulo de comunicacidn.

— Cambiar a computadora redundanta.

— Enviar estado del satélite a través del mddulo de comunicacian.

— Capturar imagenes a la vez gue se rota el carrusel.
= Enviar imagenas a fravés del mddulo de comunicacidn.

G:00 AM —— Fin de la prueba.

G.INFORMACION OPERACIONAL DE LOS COMPONENTES

Una forma apropiada de observar cdmo la eleccién de componentes individuales en cada médulo afecta
al sistema completo es a través de llevar un riguroso control de la informacién operacional y las
caracteristicas fisicas de estos componentes. Algunas de las caracteristicas que pueden afectar en gran
medida al sistema total son la masa y las dimensiones de los componentes; el satélite debe ser disefiado
bajo ciertos limites de masa y volumen, por lo tanto, es importante que se conozcan estos para cada
componente. En cuanto a la informacién operacional, entre los aspectos mas importantes estan la potencia
consumida, el voltaje necesario y las temperaturas de operacion de los componentes. Es importante tomar

en cuenta estas caracteristicas para asegurar la operacion correcta de los componentes.
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H. FACTIBILIDAD DE DISENO DE POTENCIA PROPUESTO EN FASE
3

Se analiz6 una de las variantes del modulo de potencia propuestas en la fase 3 del Megaproyecto. Esta
preveia el uso de un panel solar, conformado de 6 celdas solares. (Barrios, et al, 2016) Este panel requeria
que todas las celdas actuasen en un mismo plano, por lo que era necesario utilizar caras desplegables, esto
agrega complejidad al disefio de estructura y al control de la orientacién del satélite debido a un cambio en

el centro de gravedad e inercia rotacional a partir del momento de despliegue.

Para que el funcionamiento de este sistema fuera el correcto se requeria un sistema ADCS activo que
fuera capaz de apuntar de manera efectiva los paneles al Sol y generar la mayor cantidad de energia
eléctrica posible. Una caracteristica de este disefio era que utilizaba celdas 3G30A de AZUR SPACE, con
una eficiencia nominal de 30% y un area superficial de 30.18 cm? (AZUR SPACE, 2016)

1. Generacion de potencia eléctrica. Para llevar a cabo el andlisis de factibilidad del disefio
propuesto por la fase 3 del Megaproyecto se asumio la érbita con la cual se estuvo trabajando durante la
fase que era una Orbita circular (excentricidad = 0) inclinacion de 20°, una altura sobre la superficie de la
Tierra de 450 km y una ascension recta del nodo ascendente (RAAN, por sus siglas en inglés) de 185°.

Se llevo a cabo una simulacion utilizando el software STK de AGI para poder obtener el perfil de luz al
cual se veria expuesto el satélite en érbita. Debido a la incertidumbre en la fecha de lanzamiento se trabajé
bajo el supuesto que el lanzamiento seria en el afio 2018, por lo que se simuld desde enero 1, 2018 hasta
enero 1, 2019.

Figura 20. Ajustes utilizados para simulacion en STK fase 3.

1)

Arahem " Perod racho

we O Pow ¥ B
s i
wnlig tme  Sarie
rie . 4or Aemral-tr e .

oo

o S ey by drft oyt et Lo | Ao Canw -



82

Figura 21. Simulacion en 3D de la orbita del satélite fase 3.

A partir de la simulacién se obtuvo el perfil de luz al cual estaria expuesto el satélite a través del afio
2018. El siguiente cuadro resume la informacion mas relevante.

Cuadro 27. Duraciones de luz, penumbra y umbra obtenidos de simulacion de STK.

Duracién minima L Duracion promedio
Duracion maxima (s)
(s) (s)
Luz 3,393.082 3,704.085 3,500.073
Penu
8.159 12.398 9.091
mbra
Umbr
1,876.950 2,142.083 2,085.59
a

Del Cuadro 27 se observa que el tiempo en penumbra del satélite es despreciable en comparacién con el
tiempo en el cual se encuentra expuesto a luz o en la sombra (umbra). Para llevar a cabo el analisis de
factibilidad de disefio se debe tomar en cuenta las condiciones més criticas que son cuando hay menos

tiempo de luz disponible y un mayor tiempo de sombra, ya que la produccion de energia eléctrica es
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proporcional al tiempo que el satélite esta expuesto a la luz solar. Sin embargo, la duracién minima de luz
del Cuadro 5 no es representativa ya que ocurria en el momento en el cual se inicio el anélisis, por lo que
podria ser el resultado de que se asumid que el satélite empez6 a orbitar en un punto arbitrario en el cual no

le era posible recibir la totalidad de luz que tendria disponible en un periodo o una revolucion real.
Fue necesario identificar la segunda duracién mas corta de luz, lo cual se logré al exportar los datos a
una hoja electronica de Microsoft Excel y analizar los datos. A partir de este analisis se obtuvo la duracién

limite de exposicidn a la luz, las condiciones limites se presentan en el siguiente cuadro.

Cuadro 28. Condiciones limite del perfil luz/sombra del satélite.

Tiempo de ) .
Tiempo de sombra (s) Periodo (s)
luz (s)
Perfil
3,444,131 2,142.083 5,586.174
luz/sombra

Para estimar la produccién de potencia eléctrica se tomaron en cuenta las caracteristicas de las celdas
solares en su inicio de vida (BOL, por sus siglas en inglés). Es importante mencionar que las celdas solares
se ven expuestas al medio ambiente espacial lo que incluye radiacién césmica, cambios de temperatura
drésticos y, dependiendo de la altitud de la 6rbita, arrastre. (Larson, et al, 1999) Es por esto que las celdas
se deterioran con el paso de tiempo y disminuyen su capacidad de produccién de energia eléctrica hasta
llegar al final de su vida util (EOL, por sus siglas en inglés). Sin embargo, la duracion estimada de la
mision es de seis meses, lo cual es poco tiempo para notar un deterioro significativo en el desempefio de las
celdas solares.

Cuadro 29. Caracteristicas de celdas solares 3G30A de AZUR SPACE.

Cantidad de Voltaje . Potencia unitaria Potencia total
Corriente (mA)
celdas V) (W) (W)
B
6 2.409 502.9 1.211 7.266
oL
E
6 2.191 477.6 1.046 6.276
oL

(Dahir, et al, 2017)

Se asumi6 que el &ngulo de incidencia era de 0° en todo momento, incluso cuando se tomaba la

fotografia. Este tipo de control es posible a través de un sistema ADCS activo de gran precision.
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2. Consumo de potencia eléctrica por médulo. EI consumo de potencia eléctrica para la fase 3

del Megaproyecto se encuentra detallado, por mddulo, en los cuadros 30 - 33.

Cuadro 30. Caracteristicas eléctricas de ADCS fase 3.

) Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
Motor? 4 6.000 250.000 1.500 6.000
IMUP 2 5.000 50.000 0.250 0.500
Sensores de luz® 12 6.000 1.600 0.010 0.120
Magnetorquers? 3 5.000 28.000 0.140 0.900

a = (FaulHaber, 2017)

b = (CH Robotics, 2014)

¢ = (ams AG, 2016)

d = (ZARM Technik AG, 2013)

La potencia total requerida para el funcionamiento del mddulo de ADCS trabajado en la fase 3 del
Megaproyecto es de 7.520 W. Tomando en cuenta la capacidad de generacion de potencia eléctrica y el
modo de operacién del satélite se logra evidenciar que este consumo es excesivo, esta fue la base de
anélisis posterior.

Debido a los elevados consumos de potencia del médulo ADCS se decidi6 buscar soluciones alternativas
comerciales (commercial off-the-shelf, COTS). La alternativa ADCS era un modulo “pasivo”, a pesar que si
consume potencia eléctrica, conocido como Cube ADCS, que no tenia tanto consumo de energia. Sin
embargo, tampoco garantizaba un control tan preciso en la actitud del satélite. La alternativa tiene un
consumo de potencia nominal de 1.000 W. (CubeSatShop, 2016)

Cuadro 31. Caracteristicas eléctricas de PLD fase 3.

] Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
Cémara! 1 2.800 142.857 0.400 0.400
GPSs? 1 3.300 151.151 0.500 0.500
Motor
1 6.000 120.000 0.720 0.720
stepper®

1 = (e-con Systems Pvt. Ltd., 2015)
2 = (Swift Navigation Inc., 2016)
3 = (FeeTech, s.f.)
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El consumo total de PLD para la fase 3 constituye 1.620 W. Es importante notar que el sistema de
posicionamiento global (GPS) deberia estar encendido en todo momento para saber la ubicacion del satélite

y asi indicar en qué momento tomar fotos o enviar la informacion a la base terrestre.

Cuadro 32. Caracteristicas eléctricas de C&DH fase 3.

) Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
160.00
OBC! 1 5.000 0 0.800 0.800

1 = (Pi Supply, 2017)

Cuadro 33. Caracteristicas eléctricas de COMMS fase 3.

) Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia
Componente Cantidad
V) (mA) (W) total (W)
Transceptor? 1 3.000 21.500 0.065 0.065
Antena Banda S? 1 IND IND 10.000 10.000
Controlador de
1 5.00 300.000 1.500 1.500

nodo terminal®
Amplificador RF* 1 5.000 200.000 1.000 1.000

RF = radio frecuencia

IND = informacién no disponible

1 = (Texas Instruments, 2017)

2 = (CubeSatShop, 2016)

3 = (Microchip Technology Inc., 2011)
4 = (Qorvo, 2017)

Tomando en cuenta todos los elementos del médulo de COMMS la potencia total requerida por el
modulo es de 12.565 W. Este consumo es excesivo, sin embargo, tiene un tiempo de activacion
relativamente corto, por lo cual fue necesario realizar una simulacién para determinar la factibilidad del

disefio realizado hasta el momento y, en caso de no ser factible, buscar soluciones.

3. Consumo de potencia eléctrica por modo de operacidn. El satélite posee 4 modos de
operacién en orbita. El modo de operacion depende de la disponibilidad de luz y la ubicacion geografica
que determina la adquisicion de datos (captura de fotografias) o comunicacion de datos con la estacion
terrena. Debido a que el objetivo inicial de la mision era tomar fotografias del Lago Atitlan para el

monitoreo de cianobacteria solo se tomaban fotografias cuando se orbitaba sobre Guatemala. Ademas, se



86

estaban contemplando diversas alternativas para la estacion terrena, desde una desarrollada en Guatemala
hasta una alianza estratégica con otros paises de la region.

Los cuatro modos de operacién son: vuelo con luz, vuelo con luz sobre Guatemala, vuelo con luz sobre
estacién terrena y vuelo con sombra. La informacion acerca del consumo de potencia del satélite disefiado

por la fase 3 y con la alternativa de ADCS “Cube ADCS” por modo de operacion se resume en los cuadros
34 - 37.

Cuadro 34. Consumo de potencia durante vuelo con luz.

Potencia ADCS Potencia C&DH Potencia GPS Potencia total
(W) (W) (W) (W)
Fase 3 7.040 0.800 0.500 8.340
Alterna
] 1.000 0.800 0.500 2.300
tiva
Cuadro 35. Consumo de potencia durante vuelo con luz sobre Guatemala.
Potencia ADCS Potencia C&DH Potencia PLD Potencia total
(W) (W) (W) (W)
Fase 3 7.040 0.800 1.620 9.460
Alterna
] 1.000 0.800 1.620 3.420
tiva
Cuadro 36. Consumo de potencia durante vuelo con luz sobre estacion terrena.
Potencia Potencia Potencia Potencia Potencia
ADCS (W) C&DH (W) GPS (W) COMMS (W) total (W)
Fase 3 7.040 0.800 0.500 12.565 20.905
Alterna
i 1.000 0.800 0.500 12.565 14.865
iva

Es importante mencionar que no es necesario logisticamente que el satélite esté expuesto a la luz para
transmitir y recibir informacién mediante su comunicacion con la estacidn. Sin embargo, debido al alto
consumo de potencia del médulo de COMMS no era recomendable activarlo sin acceso a la energia
proveniente de los paneles solares, ya que podria llevar al agotamiento de las baterias y, consecuentemente,
al fin de la mision.
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Cuadro 37. Consumo de potencia durante vuelo con sombra.

Potencia sensores de Potencia C&DH Potencia total
luz (W) (W) (W)
Fase 3 0.180 0.800 0.920

En la fase 3 del Megaproyecto se calcul6 que el tiempo disponible para la comunicacion entre la

estacion terrena y el satélite era de 7 minutos y 30 segundos, este tiempo fue asumido como valido para la

captura de imagenes para poder estimar el consumo de energia del satélite, también se asumi6 en qué

momento se energizaba y desenergizaban los médulos de acuerdo al concepto de operaciones.

|. REQUERIMIENTOS FUNCIONALES DEL MODULO DE POTENCIA

Los requerimientos funcionales se dividieron en tres secciones: recoleccion de energia, almacenamiento de

energia y distribucion de energia.

Cuadro 38. Requerimientos funcionales, sistema de recoleccion de energia.

Identificacion

Descripcion

1.1
111
112
1.13

1.2

121

122
13
1.4
1.5
1.6

El satélite utilizara paneles solares como fuente de energia primaria.

El satélite debera utilizar once celdas solares para recolectar energia.

El area de cada celda solar no debera ser superior a 4,000 mm?2,

Las celdas solares deberan ser sujetadas a las caras externas del satélite.

El sistema de recoleccidén de energia deberad proveer suficiente energia al satélite para
que este opere durante toda la misién.

El sistema de recoleccion de energia debera suministrar los excedentes de energia a las
baterias, para permitir la operacién en la sombra.

Las celdas solares deberan ser capaces de operar desde -45 °C hasta 60 °C.

Las celdas solares deberan tener un diodo integrado para evitar circulacién reversa.

El espesor de las celdas solares debera ser inferior a 6.5 mm.

La masa de cada celda solar no debera exceder 20 g.

Los materiales utilizados en el sistema de recoleccién de energia deberan estar en la
lista de materiales de baja gasificacion aprobada por la NASA.
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Cuadro 39. Requerimientos funcionales, sistema de almacenamiento de energia.

Identificacion

Descripcion

2.1
2.2

221
222
2.2.3

224
2.2.5

2.2.6
2.3
2.4
2.5

2.6

El satélite utilizara baterias como fuente secundaria de energia.

La bateria debera ser capaz de almacenar la energia suficiente para permitir la operacion
del satélite durante toda la misién.

El sistema de almacenaje de energia debera ser capaz de almacenar al menos 9.5 Wh.

El sistema de almacenaje de energia tendra protecciones contra voltajes fuera de limites.
Las baterias deberan proveer energia al mismo tiempo que los paneles solares, de ser
necesario.

Las baterias deberan ser capaces de operar entre 0 °C y 50 °C.

El sistema de almacenaje de energia deberd tener una profundidad de descarga
permisible de 10%.

Las baterias deberan ser capaces de operar durante 4,500 ciclos de carga/descarga.

La masa de cada celda de la bateria no debera ser superior a 50 g.

El tamafio de las baterias no debera exceder 115,000 mm?,

El sistema de recoleccion de energia deberd proteger a las baterias de hinchazén
excesiva por vacio y permitir la expansion durante su operacion normal.

Los materiales utilizados en el sistema de recoleccion de energia deberan estar en la

lista de materiales de baja gasificacién aprobada por la NASA

Cuadro 40. Requerimientos funcionales, sistema de distribucién de energia.

Identificacion

Descripcion

3.1

3.2

3.3

3.4

3.4.1

3.5

3.6

El voltaje y la corriente de los sistemas de recoleccion y almacenaje de energia deberan
ser monitoreados y reportados a OBC.

Se deberan utilizar interruptores eléctricos para activar/desactivar los componentes del
satélite cuando OBC lo requiera.

Se deberan incluir calentadores para evitar que las baterias sean expuestas a temperaturas
fuera del rango operacional de las mismas.

Se deberd regular la potencia proveniente de las baterias para asegurar que los
requerimientos de voltaje de los componentes eléctricos sean satisfechos.

Se utilizaran convertidores integrados para proveer los diferentes voltajes que requieren
las cargas.

Las mediciones del estado de carga de las baterias, que se reportard a OBC, deberéan tener
una precision de +/- 5%.

Los materiales utilizados en el sistema de recoleccion de energia deberén estar en la lista
de materiales de baja gasificacion aprobada por la NASA
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J. ANALISIS DE ALMACENAMIENTO DE ENERGIA

Para estimar la capacidad requerida de las baterias es necesario calcular la energia que debera ser
almacenada por ellas. Para esto es necesario tomar en cuenta la operacidn del satélite y las caracteristicas
eléctricas de las cargas. Tomando en cuenta la operacién del satélite en la sombra:

2,142.083 s
Esombra = Psambra * Tsombra =092 W - s - 0.55Wh
3'600E

(67)

Tomando en cuenta que las baterias también deben contribuir a proporcionar energia al satélite para

permitir la operaciéon cuando el satélite se comunique con la estacion en tierra, también es necesario
analizar este caso.

Ppaterias = Per — Pps = 14.865W — 7.266W = 7.60W

(68)

Donde (ET) significa estacién terrena y (PS) significa paneles solares. Es importante mencionar que al

momento de realizar este analisis se contempld un sistema activo de ADCS (iIACS200) con un consumo

maximo de 1W. (Hyperion Technologies 2016)

450 s
EET = Pbaterias * TET = 7.60 W * 3’600% = 0.95Wh
(69)

K. SELECCION DE COMPONENTES DEL MODULO DE POTENCIA

Se llevaron a cabo evaluaciones de conceptos (trade studies) para seleccionar las celdas solares y las
baterias que se utilizaran en el médulo de potencia del CubeSat que estd siendo desarrollado en la
Universidad el Valle de Guatemala. Esta es una forma objetiva de seleccionar entre diversas opciones, y se

ha utilizado desde los inicios del proyecto.

Cuadro 41. Especificaciones de celdas solares.

Model Voltaje Corriente Potencia Masa  Precio por dv/dT Legado
odelo
V) (mA) (W) (9) celda ($) (mV/°C) espacial
AZUR SPACE
2.409 502.9 1.211 3.561 321 -6.7 Si
SCA 3G30A!
Spectrolab 30.7% i
2.390 473.6 1.132 2.286 329 -6.5 Si
XTJ Solar Cells?
Spectrolab 28.3%
2.390 443.7 1.042 2.286 319 -6.5 Si

UTJ Solar Cells®




1 = (AZUR SPACE, 2016)

2 = (Spectrolab, 2016)
3 = (Spectrolab, 2010)
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Es importante notar que también se tomaron en cuenta otros factores, como temperaturas maximas Yy

minimas que soportaban las celdas, asi como su espesor con el fin de ver si las celdas a analizar si podian

operar bajo las restricciones del sistema. Todas las celdas cumplian con el requerimiento funcional 1. 4. El

precio por celda y el legado espacial son datos que fueron proveidos por los fabricantes de las celdas

solares.

Cuadro 42. Normalizacion de variables de celdas solares.

Variable 1 4 5 6 7 8 9 10
Potencia (W) 1.043 1061 1.080 1.099 1.118 1136 1155 1.174 1.193 1211
Masa (g) 3561 3419 3278 3.136 2995 2853 2711 2570 2428 2.286
dv/dT (mV/°C) -6.70 -6.68 -6.66 -6.63 -661 -659 -657 -654 -652 -6.50
Precio por celda ($) 329 328 327 326 325 323 322 321 320 319

Legado espacial No - - - - - - Si

Se tomo en cuenta que se espera que las celdas solares se encuentren a temperaturas elevadas la

mayoria del tiempo que estén en oOrbita. Ya que el parametro dV/dT utiliza como referencia 25 °C mientras

la magnitud de este pardmetro sea mayor, se tendra un mayor detrimento en el desempefio de las celdas

solares.

Cuadro 43. Especificaciones de baterias

. . Temp. Temp.
Costo  Capacidad  Misiones - .
Modelo %Volumen  %Masa ) minima maxima
(%) (Wh) exitosas
(°C) (°C)
Sparkfun 2Ah
4.6% 5.6% 26 16.8 1 0 40
PRT-08483!
Clyde Space
CubeSat 10.6% 9.5% 1,900 10 2 0 40
Battery?
EXA BA01X
7.3% 8.6% 3,200 26.6 2 -30 80
Battery Array®
Gomspace
NanoPower 4.3% 72% 1,250 19.2 3 5 45

Cells*




1 = (Wang, 2006)

2 = (Clyde Space, 2016)
3= (EXA, 2016)

4 = (GomSpace, 2016)
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Se obtuvieron los datos de masa y volumen de las baterias de sus hojas técnicas. Posteriormente, se

calcul6 el porcentaje de volumen interno que ocuparian las baterias ya que esto es mas representativo

tomando en cuenta que el volumen interno es de 96 mm x 94 mm x 90 mm. De igual manera se llevo a

cabo el calculo del porcentaje de masa, solo que en este caso se tomo en cuenta el limite de masa de un

CubeSat 1U que es de 1.33 kg.

Cuadro 44. Normalizacion de variables de baterias.

Variable 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
%Volumen 125% 11.7% 108% 10% 92% 8.4% 75% 6.7% 59% 51%
%Masa 95% 91% 87% 82% 78% 73% 69% 64% 6% 5.6%
Costo ($) 3,200 2,847 2,495 2,142 1,789 1437 1,084 731 379 26
Capacidad (Wh) 10 118 137 155 174 192 211 229 248 266
Misiones exitosas 0 - - 1 - - 2 - - 3
Temp. minima (°C) 0 -3.3 -6.7 -10  -133 -167 -20 -233 -26.7 -30
Temp. maxima (°C) 40 444 489 533 578 622 667 711 756 80

L. INTERFACES DEL MODULO DE POTENCIA

A continuacién, se identificaran las interfaces mecénicas, eléctricas, de programacion y de servicios

suministrados. Ademas, se definira como se planea definir la interfaz de tal manera que la integracion sea

lo mas facil posible. Ver cuadros 45 — 48.

Cuadro 45. Interfaces mecanicas.

Identificacion Interfaz Descripcion
Sujecién de
IM-1 PCBs externasa Se prevé la sujecion mediante tornillos M2.
estructura.
o Se utilizara un estandar como el de UNISEC o PC104, para la
Sujecion de o ] . .
] unién fisica de las PCBs internas y dependiendo del estandar
IM-2 PCBs internas a . L L
seleccionado se definira la forma de sujecion de las PCBs
estructura. .
internas a la estructura.
Sujecion de Se utilizara una combinacion de cinta adhesiva de doble lado y
IM-3 celdas solares a  soldadura para efectuar la sujecion, el método se detalla mas

PCBs externas.  adelante.
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Continuacién Cuadro 45

Identificacion

Interfaz

Descripcion

IM-4

IM-5

IM-6

IM-7

IM-8

Orientacion de
celdas solares.
Sujecion de
celdas de
bateria.

Control térmico

de bateria.

Expansion
térmica de

bateria.

Interruptores

Las celdas solares deberan ser colocadas con la misma

orientacion para facilitar las conexiones eléctricas.

Se utilizara el compuesto Arathane 5753 como adhesivo.

Se utilizaran calentadores para suministrar calor a las baterias y
evitar que su temperatura salga del rango operacional. Se
utilizara una cinta adhesiva para transferencia de calor entre las
celdas de la bateria para homogeneizar la temperatura. La PCB
sobre la cual ira montada la bateria no tendra una capa de cobre
con el fin de aislar térmicamente las baterias del resto del
satélite!

Se realizara un ensamblaje mecanico para controlar la

expansion térmica y la fatiga mecanica asociada.

Los interruptores de despliegue y el pin RBF deberan ser

sujetados a la estructura.

1 = (Mason, et al, 2015)

Cuadro 46. Interfaces eléctricas.

Identificacion

Interfaz

Descripcion

IE-1

IE-2

IE-3

IE-4

IE-5

IE-6

Interconexion de celdas
solares.

Interconexion entre
caras externas.

Paneles solares —
circuito interno

Bateria — circuito
interno

Componentes - circuito

interno

Celdas de baterias

Las celdas solares de cada cara externa del satélite se deberan
conectar en serie, se hara a través de las PCB externas.

Esta conexion se llevara a cabo a través de una PCB que
estard dedicada a la conexion que formaré los paneles solares.
Se utilizaran convertidores de voltaje para poder

interconectar los paneles solares con el resto del sistema.
Se utilizaran protecciones ante voltaje alto y bajo.

Se utilizaran convertidores de voltaje e interruptores para
proveer el voltaje necesario cuando sea necesario.
Se conectaran dos celdas en serie para formar la bateria con

el voltaje necesario.




93

Cuadro 47. Interfaces de programacion.

Identificacion

Interfaz

Descripcion

OBC estimara el estado de carga de la bateria mediante medicion de

IP-1 Estado de carga .
corriente de carga y de descarga.
P2 Temperaturade  Se medira la temperatura de las baterias para que OBC accione los
bateria calentadores de ser necesario.
P-3 Interruptores de OBC tendra control de los interruptores que restringen el paso de
cargas potencia hacia las cargas.
Se monitorearan parametros relevantes como corriente y voltaje, para
IP-4 Monitoreo tener una idea de la salud del sistema y dejar aprendizaje para
misiones futuras.
Cuadro 48. Interfaces de servicios suministrados.
Identificacién Interfaz Descripcion
. Los componentes deberan ser capaces de soportar las vibraciones del
Vehiculo de , . . .
I1S-1 ] despegue, se harén pruebas de vibraciones de acuerdo al vehiculo de
lanzamiento .
lanzamiento.
IS-2 Gasificacion! Los componentes deberan cumplir con un criterio de TML < 0.1%.
5.3 Dimensiones Ningin componente deberé exceder 6.5 mm normales a las superficies
externas exteriores del satélite.
o Para permitir diagnosticos y carga de bateria previo al lanzamiento,
Diagnostico y )
IS-4 . todos los conectores deberan estar dentro del puerto de acceso, ver
carga de bateria®
anexo 1.
Los interruptores de despliegue deberan estar colocados en los rieles
en direccién X y/o Y y permanecer oprimidos para que su altura sea de
Interruptores de . ] ]
IS-5 desoli s méaximo 1.25 mm dentro del mecanismo de despliegue. La carrera de
espliegue™ . . s .
los mismos deberda ser de un maximo de 2 mm, y su fuerza no superior
a3N.
Los pines RBF deberan estar colocados dentro de los puertos de
I1S-6 Pin RBF acceso, ver figuras 159-161. Se debera ajustar una correa al pin para

gue pueda ser removido con facilidad.

1 = (Cal Poly, 2005)
2 = (JAXA, 2009)
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M. RIESGOS DEL MODULO DE POTENCIA

Se llevd a cabo la clasificacion de riesgos con su respectiva probabilidad y consecuencia tomando en
cuenta las posibles causas de los riesgos. Estas causas debian ser clasificadas de acuerdo a su probabilidad
y consecuencia. Para clasificar la probabilidad se siguié un criterio de probabilidad, el cual se muestra en el
Cuadro 49. En cuanto a la consecuencia, se siguid el criterio de consecuencia que se encuentra en el Cuadro

50.
Cuadro 49. Criterio de probabilidad.

Nivel Probabilidad Probabilidad de ocurrencia
1 No es probable 10%
2 Baja probabilidad 30%
3 Probable 50%
4 Alta probabilidad 70%
5 Casi seguro 90%

(Brumbaugh, et al, 2013)

Cuadro 50. Criterio de consecuencia.

Nivel Consecuencia

1 Minima o nula consecuencia en desempefio

2 Leve reduccién en desempefio o duracién de mision, tolerable con pequefio impacto al proyecto.

3 Reduccidn moderada en desempefio o duracion de misién, impacto limitado al proyecto.

4 Reduccidn significativa en desempefio o duracion de la mision, puede afectar el éxito del proyecto.
5 Reduccidn severa en desempefio, afectara el éxito de la misién.

Se analizaron los riesgos identificados para el médulo de potencia y se planted un plan de mitigacion de
los riesgos en relacién a las causas de los riesgos. Ademas, se clasificaron las causas con sus respectivas
técnicas de mitigacidn, acciones a tomar y responsables de llevar a cabo las acciones. Las técnicas de
mitigacién (TM) son eliminar la causa o consecuencia (E), controlar las causas o consecuencias (C),

transferir la responsabilidad (T) o asumir el riesgo (A).

N. FACTIBILIDAD DEL DISENO DE POTENCIA DE FASE 4

El médulo de potencia desarrollado durante la fase 4 prevé la utilizacién de dos paneles solares, uno de
ellos conformado por 6 celdas solares y el otro con las cinco celdas restantes, se utilizardn once celdas
solares. Debido a que el sistema ADCS que se utilizara es pasivo, no se tiene un control lo suficientemente
capaz de la actitud del satélite como para ubicar todas las celdas en un plano, como se planteo en la fase 3

del Megaproyecto.
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Tomando esto en cuenta se llegd a la conclusion que la mejor opcion es ubicar las celdas solares en las
caras externas del satélite. Debido a que se debera dejar un espacio libre para adquirir informacion a través
de la captura de iméagenes, no es posible utilizar la totalidad de una de las caras externas. Tomando en
cuenta las dimensiones de las celdas solares de AZUR SPACE 3G30A que se utilizaran en el satélite, se
definid que solo dos celdas podrian ser ubicadas en cada una de las caras externas, con la excepcion de la

cara con la apertura para la camara, en la cual solo se pondra una celda solar.

Figura 23. Arreglo fisico de celdas solares.

1. Generacion de potencia eléctrica. Para llevar a cabo el analisis de factibilidad del disefio
propuesto por la fase 4 del Megaproyecto se asumié la 6rbita de la Estacién Espacial Internacional (ISS,
por sus siglas en inglés). Esto es debido a que se desconoce la informacidn precisa de la érbita que tendré el

satélite al ser lanzado, pero se sabe que sera lanzado desde la ISS.

Esta Grbita tiene una excentricidad de 0.0004087, por lo que es casi circular, tiene una altura de perigeo
de 401 km y una altura de apogeo de 407 km sobre la superficie de la Tierra. Ademas, tiene una ascension
recta del nodo ascendente de 302.9462°. (Heavens Above, 2017)

Se llev6 a cabo una simulacion utilizando el software STK de AGI para poder obtener el perfil de luz al
cual se veria expuesto el satélite en érbita. Ya que se prevé que el lanzamiento del satélite a la ISS sea a
finales del afio 2018 y su operacion sea de seis meses se decidié realizar la simulacién en STK desde el 1
de enero de 2019 hasta el 1 de enero de 2020. Es importante notar que por lo general el tiempo entre el

arribo a la ISS y el despliegue el espacio es de uno a seis meses.
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Figura 24. Ajustes utilizados para simulacién en STK.
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Figura 25. Simulacion en 3D de la érbita del satélite.

Figura 26. Orbita 2D del satélite, con drbita de la ISS.

A partir de la simulacion se obtuvo el perfil de luz al cual estaria expuesto el satélite a través del afio
2019. Se encontraron muchos datos atipicos acerca de la duracion de luz, penumbra y umbra, por lo que se
decidid realizar el anélisis de forma analitica, sin la ayuda del software STK.
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Para llevar esto a cabo se trabajo con varios supuestos, como el que el tiempo de penumbra era
despreciable a comparacion del tiempo de luz o sombra. También que la orbita era circular, considerando
que la altitud del perigeo es de 401 km vy la del apogeo es de 407 km, se trabajo con un promedio de 404
km. También se despreci6 la inclinacion de la drbita debido a que se desconoce el momento del

lanzamiento.

Tomando en cuenta que la inclinacion de la orbita se da con respecto a la linea del Ecuador de la Tierra 'y
que la Tierra varia su inclinacién con respecto al Sol desde —23.5° hasta 23.5° en el transcurso de un afio, se
consideré que aumentaba mucho la complejidad del analisis y que ademas podria afectar los resultados al
no reflejar a cabalidad la realidad.

Figura 27. Relacion entre luz proveniente del Sol y &ngulo de ubicacién en orbita del CubeSat.

CubeSat

Rayaos del
Sol

Tierra

La Figura 27 se utilizé para calcular el tiempo de luz y sombra del satélite con la orbita de la ISS. Se
tomaron en cuenta el radio de la Tierra (Re), la altura de la 6rbita (h), la suma de ambos (Rt) y la posicion
angular del CubeSat en la érbita (6). Al igualar el lado opuesto del angulo (6) del triangulo con hipotenusa
(Rt) al radio de la Tierra de 6,371 km. Se obtuvo el angulo a partir del cual el CubeSat recibiria luz solar,
este fue de 70.11°.

Tomando en cuenta que la érbita es circular y es simétrica se obtuvo que el mismo angulo delimitaba
cuando el CubeSat ya no recibiria mas luz solar. Al restar este angulo a la revolucion completa (360°) se
obtuvo que el angulo en el cual iniciaba la sombra era 289.89°. Se calcul6 la velocidad del satélite al

utilizar la siguiente ecuacion.

3
V—\/W— 398600"%_767%
“ NRt 6775km T s

(70)
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Donde (u) es la constante gravitacional de la Tierra que es constante y (V) es la velocidad tangencial del
satélite. Luego se obtuvo la duracion del periodo para finalmente obtener la duracién de sombra y la luz al

relacionar el &ngulo (), longitud de la 6rbita y la velocidad tangencial (V).

2mR
Tperiodo = —— = 5,549.77s
(71)
360 — 6
Ti.sombra = W Tperioda = 4,46895s
(72)
0
Tesombra = % Tperi()do = 1,080.81s
(73)

Es importante notar que el tiempo final de sombra ocurre ya en la siguiente revolucion. Tomando en
cuenta el lapso ocurrido entre el inicio y el final de la sombra se calcul6 la duracion de la sombra y la

duracidn de la luz solar sobre el satélite.

Cuadro 51. Perfil de luz/sombra del satélite utilizado para analisis de fase 4.

Tiempo de . .
Tiempo de sombra (s) Periodo (s)
luz (s)
Perfil
3,388.14 2,161.63 5,549.77
luz/sombra

A diferencia que el caso analizado para la fase 3, el angulo de incidencia de los rayos del Sol con
respecto a la normal a la superficie de las celdas solares si varia. El sistema de ADCS esta siendo trabajado
en base al que se utilizd en el satélite tipo CubeSat CSSWE, este presentd una rotacién durante la mision de

aproximadamente 3° por segundo para el primer mes en 6rbita.

Figura 28. Marco de referencia del satélite.
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La rotacion de 3° por segundo era con respecto al eje Z. En cuanto a la rotacion en los ejes X y Y, esta se

logré controlar a través del sistema ADCS pasivo y su rotacion era practicamente nula.

2. Consumo de potencia eléctrica por mddulo. EI consumo de potencia eléctrica para la fase 4

del Megaproyecto se encuentra detallado, por mddulo, en los cuadros 52 - 55.

Cuadro 52. Caracteristicas eléctricas de ADCS fase 4.

] Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
Magnetometro® 1 3.300 0.100 3.30E-4 3.30E-4
Fotodiodos? 6 3.300 0.100 3.30E-4 0.002

1 = (Honeywell, 2010)
2 = (Vishay, 2017)

El consumo de potencia de este médulo es bajo, por lo que es considerado un sistema pasivo. Ademas,
requiere de otros componentes como circuitos integrados y barras de histéresis con un consumo nominal de

corriente en el orden de los micro amperios o en el caso de las barras de histéresis, nulo.

Cuadro 53. Caracteristicas eléctricas de PLD fase 4.

] Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
Cémara! 1 3.300 84.800 0.280 0.280
Motor
1 5.000° 2000.000 10.000 10.000

piezoeléctrico?

1 = (Kuuste, et al, 2014)
2 = (Teckeleo, 2017)
3 = (Telemagq, 2017)

El consumo total de PLD para la fase 4 constituye 10.280 W. Es importante notar que el motor

piezoeléctrico actia mediante pulsos eléctricos, por lo que la potencia se requeriria en instantes especificos.

Cuadro 54. Caracteristicas eléctricas de C&DH fase 4.

] Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
OBC! 1 3.300 51.515 0.170 0.170

1 = (Gomspace, 2016)
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Cuadro 55. Caracteristicas eléctricas de COMMS fase 4.

) Voltaje Corriente  Potencia unitaria Potencia total
Componente Cantidad
V) (mA) (W) (W)
Médulo
) 1 3.300 1200.000 3.960 3.960
integrado?

1 = (Gomspace, 2016)

3. Consumo de potencia eléctrica por modo de operacidn. A diferencia de la fase 3, al
implementar un sistema pasivo de ADCS se tienen tres modos de operacion en lugar de cuatro. Estos son:
vuelo, vuelo sobre Guatemala, vuelo sobre objetivo. Debido a que no existe un control activo de la actitud
del satélite se alterd el modo de operacion del mismo, de tal manera que las fotos se tomarian cuando se
tuvieran los suficientes recursos para llevarlo a cabo, en lugar de hacerlo cuando se sobrevolara Guatemala.
Ademés, para aplicar al programa KiboCube de UNOOSA/JAXA era necesario registrar el satélite como
originario de Guatemala, para lo cual era necesario tener la estacion terrena en Guatemala, por lo que la

comunicacion entre el satélite y la estacion terrena se llevara a cabo cuando se sobrevuele Guatemala.

Cuadro 56. Consumo de potencia durante vuelo.

Potencia ADCS . .
Potencia C&DH (W) Potencia total (W)
(W)
Fase 4 0.002 0.170 0.172

Cuadro 57. Consumo de potencia durante vuelo sobre objetivo.

Potencia ADCS . . .
w) Potencia C&DH (W) Potencia PLD (W) Potencia total (W)
Fase 4 0.002 0.170 10.280 10.452

Cuadro 58. Consumo de potencia durante vuelo sobre Guatemala.

Potencia ADCS ) . .
w) Potencia C&DH (W) Potencia COMMS (W) Potencia total (W)
Fase 4 0.002 0.170 3.960 4.132

En la fase 3 del Megaproyecto se calculd que el tiempo disponible para la comunicacién entre la estacion
terrena y el satélite era de 7 minutos y 30 segundos, este tiempo fue asumido como véalido para la captura
de imagenes para poder estimar el consumo de energia del satélite, también se asumié en qué momento se

energizaba y desenergizaban los madulos de acuerdo al concepto de operaciones.
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O. PROCEDIMIENTOS DE ENSAMBLAJE DEL MODULO DE
POTENCIA

1. Paneles solares. Los paneles solares seran ensamblados con base en los procedimientos de

ensamblaje desarrollados por el personal de la Universidad de Colorado, Boulder, que trabajé en el
CubeSat MinXSS.

Cuadro 59. Listado de materiales para ensamble de paneles solares.

Materiales

Celdas solares 3G30A de AZUR SPACE
PCBs externos
Material de aporte para soldadura Sn96.5/Ag 3.5%
Cinta adhesiva de doble lado para alta temperatura
Guantes de latex
Pinzas
Pinzas de vacio
Bisturi
Pulseras anti estaticas
Alcohol
Pluma de flujo limpio (no clean flux pen)
(Dahir, et al, 2017)

Es importante notar que las PCBs externas deberan ser disefiadas especificamente para la aplicacion.
Ademas, se requerird acceso a equipo como: cdmara de vacio, cleanbox con una superficie antiestatica y un
ionizador. Se recomienda mucho cuidado ya que las celdas solares y las PCBs pueden llegar a ser bastante

fragiles. A continuacion, se detallan los pasos a seguir para el ensamblaje de los paneles solares.

Figura 29. Vista frontal de configuracion de PCBs externas.
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Figura 30. Vista trasera de configuracion de PCBs externas.

Pasos: (Dahir, et al, 2017)

e Limpiar superficie de trabajo. Para ello se deberan poner las pulseras anti estaticas y conectarlas a
la superficie anti estatica de la cleanbox. Luego, se debera encender el ionizador para despejar las

particulas de la superficie de trabajo.

e Para montar los electrénicos que iran en la superficie exterior de los PCBs se debera limpiar la
superficie sobre la cual se colocaran utilizando una pluma de flujo limpio. Luego se procedera a

soldar los componentes como fotodiodos y sensores de temperatura.

e  Se deberan limpiar las superficies donde se montaran las celdas solares con alcohol. Para luego
colocar la cinta adhesiva de doble lado para alta temperatura en tres tiras. La primera de ellas debe
ser la superior, la segunda serd la inferior y la Gltima serd la tira del medio que cubriréd los tres
agujeros para soldadura. Se dejard excedente de cinta adhesiva que luego serd removida. No se

debe remover la proteccion del adhesivo de la cara sobre la cual irdn las celdas solares.

o Pararemover el excedente de cinta adhesiva se deberd utilizar un bisturi. Primero se daré vuelta a
la PCB y se removera el excedente. Luego, se dara vuelta de nuevo a la PCB y se removera la
cinta adhesiva de los agujeros para soldadura. Para llevar esto a cabo se recomienda posicionar la

PCB sobre dos apoyos ubicados en los extremos de la misma.

o Para preparar las PCBs se debera remover la capa protectora de la cinta adhesiva. Se recomienda
Ilevar esto a cabo con mucho cuidado y haciendo uso de dos pinzas, una para sujecién de la cinta'y
otra para remocion de la capa protectora. Se deberéan eliminar todas las arrugas de la cinta
adhesiva, para ello se deberdn aplanar, cortar o empujar hacia los agujeros si se considera

apropiado.
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e Se deberén seleccionar las celdas solares con la corriente mas cercana entre si, esto basado en las
especificaciones del proveedor al momento de la entrega. Para colocar las celdas solares se debera
utilizar las pinzas de vacio, tomar en cuenta la orientacion de las mismas y las posiciones de los
interconectores integrados. En caso de mal posicionamiento se podra utilizar una cuchilla para

remover la celda, esto requiere de extremo cuidado por la fragilidad de las celdas.

e Se deberad colocar un cilindro de 1/16 de pulgada debajo de los interconectores para ello se
deberan doblar los interconectores utilizando pinzas de manera cuidadosa rodeando al rodillo para
formar un lazo. Luego, se deberan soldar los interconectores a las PCBs, uno de los

interconectores es un diodo de proteccion y los demas son el polo positivo de la celda solar.

e Para uniformizar la adhesion de las celdas solares se debera colocar las PCBs dentro de una bolsa
para vacio. Evitar que cables se encuentren sobre las celdas solares durante este proceso. Se
debera colocar una superficie plana debajo de las PCBs para levantar las mismas, dejando el
minimo espacio libre para el conector ubicado debajo de las PCBs. Luego, se debera accionar la
camara de vacio por a un maximo de 24 horas, la presion debera ser la dictada por el proveedor de

las celdas solares.

e Existe un método alternativo que utiliza un bloque o peso con superficie inferior lisa para ejercer

presién sobre la PCB, sin embargo, se considera mas apropiada la cAmara de vacio.

e Se colocara la PCB viendo hacia abajo y se colocara el material de aporte dentro de los agujeros
para conectar la cara trasera, que es el polo negativo, de las celdas solares a la PCB. Se debera
colocar la PCB dentro de un horno a 80 °C durante 3 horas. Luego se deberéa verificar el estado del

material de aporte, si este esta duro, entonces el proceso ha sido finalizado.

e Finalmente se realizaran las pruebas pertinentes para comprobar que la instalacién no hay

perjudicado el desempefio de las celdas solares.

Se prevé que los paneles solares sean formados al conectar las caras con las celdas solares ensambladas
a través de una PCB dedicada a la interconexion de las caras. Ademas, esta PCB servira para interconectar

los paneles solares con el resto del sistema de potencia del satélite.

2. Baterias. Para el caso de las baterias se tendra una estructura interna para controlar hasta cierto

punto la expansion de las baterias en condiciones de temperatura y vacio y asi controlar la fatiga mecéanica
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asociada. Esta estructura interna y el procedimiento de ensamblaje estan basados en el ensamblaje de las
baterias utilizado en el CubeSat 3U MinXSS-1 de la Universidad de Colorado, Boulder.

Figura 31. Vista frontal de estructura interna para expansion de baterias.

Se recomienda llevar a cabo un disefio y andlisis estructural y térmico de esta estructura para verificar
que cumpla con los requerimientos de vibraciones, masa, volumen y temperatura. Las figuras 31 y 32 son

solo con fines representativos.

Figura 32. Estructura interna para expansion de baterias.

Cuadro 60. Listado de materiales para ensamble de baterias.

Materiales
Baterias Li-ion 2Ah de Sparkfun
Arathane 5753

Calentadores

Sensores de temperatura

Cinta adhesiva de transferencia de calor
PCB

Placa de aluminio

Separadores mecanicos

Guantes de latex

Pasos: (Mason, et al, 2015)

o El primer paso sera adherir la celda de la bateria inferior a la PCB utilizando Arathane 5753, se
deberd tomar en cuenta la orientacion de las celdas para facilitar la conexion. Se debe dejar curar

este adhesivo para garantizar una buena sujecion.
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e Luego, se colocara la cinta adhesiva para transferencia de calor en la superficie de una de las caras
de las celdas de la bateria y se colocaran los calentadores y los sensores de temperatura en esta

superficie dejando libre sus cables de conexién.

e  Se posicionara una celda de la bateria sobre la otra tomando en cuenta la orientacién de las
mismas para la conexion. La cinta adhesiva para transferencia de calor ayudara a que estas queden

ensambladas. Luego, se deberan conectar las celdas en serie para formar la bateria.

e Se deberan insertar y ajustar los separadores mecanicos a la PCB para posteriormente colocar la

placa superior de aluminio y ajustar la placa a los separadores mecanicos.

e Luego, se llevaran a cabo las pruebas necesarias para comprobar que el funcionamiento de las

baterias sea el adecuado y que estas no hayan sido dafiadas durante el proceso de ensamblaje.

¢ Finalmente, se conectaran los sensores de temperatura, calentadores y bateria al resto del sistema

de potencia.

P. PRUEBAS DEL MODULO DE POTENCIA

Para comprobar el correcto funcionamiento de los componentes es necesario llevar a cabo pruebas,
como un plan de verificacion. Las pruebas deberan probar el funcionamiento de las baterias, los paneles
solares y el sistema integrado.

1. Pruebas para paneles solares. Las pruebas de electroluminiscencia pueden revelar dafios a las
celdas solares. Estas pruebas se pueden realizar antes y después de la instalacién, de esta manera se revela
el estado de las celdas solares al momento de ser recibidas y revelar no conformidades en el producto. Para
llevar estas pruebas a cabo es necesario utilizar una fuente de potencia. Se debe calibrar el voltaje para que
corresponda el de las celdas solares o el panel solar dependiendo de a lo que se le esté haciendo pruebas.
También se debera calibrar el limite de la corriente baja, se recomienda 0.01 A. Se deberdn conectar las
celdas solares, o el panel solar a la fuente de voltaje y las celdas solares se deberian iluminar. Para ello es

necesario incrementar de manera gradual la corriente. (Dahir, et al, 2017)
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Figura 33. Prueba de electroluminiscencia a paneles solares.

(Sandberg, 2016)

Al momento de iluminarse las celdas solares se deberian iluminar por completo si estas se encuentran en

buen estado. En caso de algln dafio se verian areas negras que no se iluminan.

Otras pruebas que se pueden realizar a los paneles solares son de termografia. Para llevar estas pruebas a
cabo se necesitara una camara termografica y una fuente de calor.

Los paneles solares se deberan exponer a calor y luego se debera evaluar la disipacion de calor utilizando
la cAmara termografica. El objetivo de realizar esta prueba es identificar la formacién de burbujas que
impidan la disipacion de calor. La disipacion de calor puede afectar la temperatura operativa de las celdas
solares afectando su desempefio e incluso causando que estas fallen. (Sandberg, 2016)

Figura 34. Pruebas de termografia a paneles solares.

(Sandberg, 2016)

Ademas, se recomienda realizar pruebas para probar el desempefio de las celdas solares, para ello se
necesita una fuente de luz y un multimetro para medir la potencia eléctrica generada por los paneles
solares. Se puede realizar con el Sol como fuente de luz, que es més econémico, sin embargo, se depende
de las condiciones climéticas y claridad bajo las cuales sean evaluadas. Para tener medidas mas precisas se

recomienda realizar con una fuente de iluminacion artificial de la cual se conozcan sus caracteristicas.



107

2. Pruebas para baterias. Las pruebas para las baterias deberian incluir inspeccion visual. En la
inspeccidn visual se deberan observar posibles golpes o fugas. También se deberia medir el voltaje de la
bateria ensamblada y medir voltaje, corriente y potencia durante al menos 3 ciclos de carga/descarga.
(Mason, et al, 2015)

Se deberan probar las protecciones y su funcionamiento al alcanzar los limites superiores e inferiores de
carga. También se debera medir la masa antes y después de pruebas en vacio para medir la pérdida total de
masa (TML). (Mason, et al, 2015)

3. Pruebas para sistema integrado. Se deberan realizar pruebas de termo vacio para probar el
sistema en un ambiente que refleje en cierta medida las condiciones de operacién que se tendran en el
espacio. Para ello se requiere de una camara de termo vacio especializada. Se deberan efectuar varios ciclos
de cambios de temperatura para comprobar el correcto funcionamiento de los componentes. Se

recomiendan realizar estas pruebas para todo el sistema incluyendo los médulos que componen al satélite.

Las pruebas deben ser con el sistema en funcionamiento para validar los limites operacionales de los
componentes del satélite. Ademas, este ambiente permite la expansién y contraccion que los componentes

tendran en el espacio y esta prueba puede revelar posibles problemas.

Adicionalmente a estas pruebas se deberan realizar pruebas de vibraciones para el satélite integrado para
comprobar que todos los elementos y las uniones realizadas resistan el ambiente de despegue. Para ello sera
necesario someter el sistema a vibraciones aleatorias y vibraciones cosenoidales que se ajusten a los

parametros del vehiculo de lanzamiento. (Steiner, 2007)

Figura 35. Pruebas de vibraciones a sistema integrado.

(Steiner, 2007)
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Las pruebas podran ser modeladas a través de software computacional, esto para dar cierta validacion

preliminar e identificar posibles modos de falla. Sin embargo, las pruebas son necesarias ya que el sistema

integrado podria no ser representado de manera fiel en el programa computacional afectando los resultados

obtenidos del analisis.

Q.MODULO DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

La mision contempla distintos niveles de éxito desde un criterio minimo hasta un criterio completo de

éxito, estos niveles se presentan a continuacion:

Cuadro 61. Criterios de éxito para mision.

ID Objetivo Criterio de evaluacion
Criterios minimos de éxito

1 Para defumble y estabilizar el CubeSat después del despliegue.  Adquisicion de imagenes (sensor
orientado a la tierra)

2 Para desplegar la antena Adquisicion de enlace de
comunicacion

3 Para recolectarenergia y carga de baterias Sensores a bordo

4 Para mandar informacion de estado para Tierra Recibid paquetes de datos en el
suelo

5 Para recibir y procesar paquetes de datos de Tierra Datos brutos recibidos
presentados a los usuarios en la
Interfaz grafica de usuario (GUI)

6 Para desorbitar Seguimiento satelital

Criterios significantes de éxito

7 Para adquirir imagenes a una longitud de onda Paquete de datos recibidos que
indica el almacenamiento a bordo
de los datos de imagen

8 Para transmitir imagenes a Tierra Paquete de datos recibido
incluyendo la imagen

9 Para cambiar la posicion del carrusel de filtro Paquete de datos recibido
indicando posicion del carrusel

Criterios completos de éxito

10 Para adquirir imagenes en tres longitudes de onda diferentes Paquete de datos recibidos que
incluye imagenes en tres
longitudes de onda diferentes

11 Para procesar las imagenes en la Tierra Datos de concentracion de

clorofila calculados a partir de
imagenes

Basado en estos, se definieron de los requerimientos de misién, los cuales definen los aspectos

necesarios a implementar para lograr el criterio completo de éxito. Estos requerimientos se presentan a

continuacion:
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Cuadro 62. Requerimientos de mision para manejo de comandos y datos.

D Requerimiento

100 La OBC activard e inicializara los subsistemas de carga Gtil y COMM cuando el
satélite esté sobre el GCS

110 La OBC verificara que carga util haya tomado todas las imagenes.

120 La OBC mandara imagenes al modulo de COMM.

130 La OBC debera comparar las coordenadas de CubeSat y las coordenadas globales
de Guatemala.

140 El protocolo de comunicacion entre todos los componentes sera I2C.

150 La OBC tendraredundancia

160 El satélite tendra un sistema de watchdog para cambiar entre OBCs.

Con los requerimientos de mision definidos, se continud definiendo los requerimientos funcionales

requeridos para la incorporacion de los médulos de carga util, ADCS, energia y comunicaciones en base a

la delimitacidn de este trabajo.

Cuadro 63. Requerimientos funcionales.

ID Médulo Requerimiento
1 ADCS  Recolectar la informacion sobre los fotodiodos.
2 ADCS  Almacenar informacion sobre sobre los fotodiodos.
Validar que la informacién sobre los fotodiodos se encuentre dentro del rango
3 ADCS
correcto.
4 ADCS  Recolectar la informacion sobre el magnetémetro.
5 ADCS  Almacenar la informacién sobre el magnetometro.
Validar que la informacién sobre el magnetémetro se encuentre dentro del rango
6 ADCS
correcto.
PLD Tomar fotografias.
8 PLD Almacenar fotografias.
9 PLD Mover el carrusel de filtros.
10 PLD Cuando se mueva el carrusel de filtros, actualizar el registro con el filtro utilizado.
Recolectar la informacion sobre el estado de carga de las baterias cada 120
11 PWR
segundos.
12 PWR Almacenar al menos una érbita de informacion del satélite sobre el estado de carga
de las baterias.
13 PWR Validar que la informacion del estado de carga de las baterias esté dentro del rango
0, 65535 mAh.
1 PWR Recolectar la informacién sobre el voltaje disponible en las baterias cada 120

segundos.
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Continuacion Cuadro 63

ID Mddulo  Requerimiento
15 BWR Almacenar al menos una 6rbita de informacion del satélite sobre el voltaje
disponible en las baterias.
16 BWR Validar que la informacion del voltaje disponible en las baterias esté dentro del
rango -16.4, 16.4 Volts.
17 PWR Recolectar la informacién sobre la temperatura de las baterias cada 60 segundos.
18 BWR Almacenar al menos una Orbita de informacion del satélite sobre la temperatura de
las baterias.
19 BWR Validar que la informacion de la temperatura de las baterias esté dentro del rango -
128, 128°C.
20 COMMS  Enviar imagenes al mddulo de comunicaciones.
Enviar informacion sobre los sensores del modulo de energia al moédulo de
21 COMMS L
comunicaciones.
El tiempo de respuesta de los componentes del mddulo de ADCS no debe ser
22 C&DH ] -
superior a 300 milisegundos.
23 C&DH  El tiempo de respuesta de la camara no debe ser superior a 1 segundo.
24 C&DH  El tiempo de respuesta del motor del carrusel no debe ser superior a 1 segundo.
La temperatura minima de operacion para la computadora a bordo debe ser menor o
25 C&DH
igual -20°C.
La temperatura méxima de operacion para la computadora a bordo debe ser mayor
26 C&DH )
o0 igual a 60°C.
27 C&DH  El tamafio de la computadora a bordo no debe exceder los 100x100x113 mm.
28 C&DH  La masa de la computadora a bordo no debe exceder los 100 g.
29 C&DH  La computadora a bordo no debe consumir mas de 0.4 W.

R.DISENO MODULO DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

1. Arquitectura de hardware

Arquitectura centralizada. La arquitectura define la manera como la OBC estara

fisicamente conectada a los otros modulos del CubeSat. De acuerdo con los requerimientos de nuestra

mision, se determind que lo mejor era utilizar una arquitectura centralizada, en donde se tendria una OBC

principal conectada a todos los demas mddulos del CubeSat que necesitaran algun tipo de control. Esta

decision se tomo con base en los siguientes aspectos:
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Simplicidad: el disefio de una arquitectura centralizada es mas sencillo y facil de aplicar debido a que
contempla Gnicamente un componente para el control de todos los moédulos.

Espacio: la incorporacion de un dnico elemento para el control de los demas mddulos ayuda a
minimizar el espacio utilizado dentro del CubeSat y los problemas que puede provocar su colocacion,
esto es un aspecto muy importante debido a que el espacio es critico en este tipo de satélites debido a
que su volumen es muy reducido.

Peso: debido a los estandares establecidos el peso es uno de los factores importantes, la incorporacion
de la arquitectura centralizada disminuye la cantidad de componentes para el control y en consecuencia
el peso.

Consumo de potencia: el consumo de potencia es un aspecto critico durante la operacién de un satélite
debido a que limita las acciones que puedan realizarse, con esta arquitectura se disminuye en consumo

debido a la utilizacion de un componente para el control.
Figura 36. Arquitectura centralizada.

Modulo de
temperatura

Médulo de

‘ e Camara
orientacion \ v /

Computadora a
bordo

Modulo de Carrusel de
energia filtros

Médulo de
comunicaciones

La figura muestra la manera como estara disefiada la arquitectura de hardware, en donde todos los

demas madulos seran controlados por una OBC central.

b. Seleccién OBC. Luego de la definicion de la arquitectura, se definié cual seria la OBC

encargada de controlar los demas mddulos. Para seleccionarla se consideran los siguientes aspectos:

Masa: debido a las restricciones de peso que define los estdndares del CubeSat, la OBC seleccionada

debe tener una masa minima.
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e Volumen: las restricciones de volumen de 10x10x10 cm? limitan las opciones de OBC a dispositivos
con dimensiones menores a los 10 cm, pero més all de las dimensiones también es importante que la
OBC posea un volumen pequefio para que no se dificulte su incorporacion dentro del CubeSat.

e Consumo de Potencia: el consumo de potencia es un factor fundamental debido a que la energia
almacenada por los CubeSat suele ser muy pequefia, por lo tanto, mientas menos potencia consuma la
OBC sera mejor.

o Velocidad de reloj: los tiempos de procesamiento son criticos en este tipo de sistemas, debido a que
una tardia reaccién de procesamiento podria significar el fin de la mision.

e RAM: este aspecto va de la mano con la velocidad de reloj, de igual manera es importante para
manejar los tiempos de procesamiento, debido a que maneja las instrucciones que son enviadas al
procesador.

e Memoria: el satélite se encargara de recolectar informacion, entre lo cual estan incluidas iméagenes
por lo tanto la OBC debe tener memoria de almacenamiento suficiente para poder guardarlas.

e Interfaces de comunicacion: como ya se definié en la arquitectura de hardware la OBC controla los
demas modulos, por lo cual necesita un canal de comunicacion con cada uno de los médulos, esta es
larazén por la cual deben evaluarse que la OBC posea distintas interfaces de comunicacion.

e Curva de aprendizaje: cualquier dispositivo tiene su curva de aprendizaje para conocer a fondo su
funcionamiento, el desconocimiento sobre el dispositivo expone una serie de riegos extras para el
proyecto debido a esto es importante evaluar si es posible llegar a tener un conocimiento profundo.

e Misiones: se debe asegurar que la OBC utilizada puede soportar las condiciones extremas que
presenta el espacio, y no hay mejor manera que evaluando si la OBC ha sido previamente utilizada
para una mision espacial.

e Costo: aunque no es un factor determinante en el éxito de la mision, cuando se esta trabajando con
pocos recursos econémicos como es el caso de este proyecto es importante conocer si se puede ser

adquirido o no.

Estos aspectos fueron evaluados en un trade study para siete dispositivos (Raspberry Pi Zero,
STM32F407, LCP 3250, Stamp9G20, Mega 2560, MSP420F67791A, Prometheus PC-104), resaltando

entre todos la Raspberry Pi Zero debido a lo cual fue seleccionada (ver seccién resultados).

c. Interfaces eléctricas. Se definieron los requisitos eléctricos de cada componente y la interfaz
de comunicacién necesaria para su control, con esta informacion se determind la interfaz de comunicacién

para el bus de datos.

1) Térmico. EIl sistema térmico tiene un sensor de temperatura, para
verificar y validar la temperatura dentro del CubeSat, el chip es el TMP101, tiene un bus de comunicacién

I12C y necesita 2.7V - 5.5V para operar.



Figura 37. Interfaces del modulo térmico.
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Energia. Este se compone de tres circuitos integrados que se encargan

de medir el estado de las baterias del CubeSat y comunicarlo a OBC. Las fichas son:

e EI INA3221 es responsable de medir tensiones y corrientes del panel solar, la bateria y otros

subsistemas, este chip tiene un bus de comunicacién 12C y necesita 2.7V - 5.5V para operar.

e EIBQ28z610 es responsable de controlar, proteger y medir el estado de carga de las baterias, este chip

tiene un bus de comunicacion 12C y necesita 2.2V - 26V para operar.

e ElI TMP101 es responsable de medir la temperatura de las baterias CubeSat, este chip tiene un bus de

comunicacion 12C y necesita 2.7V - 5.5V para operar.

Figura 38. Interfaces del mddulo de potencia.

Power Subsystem E

lectrical Interfaces

INA3221
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v
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3)

ADCS. Este modulo consiste en un iman de barra y varillas de

histéresis que trabajardn en conjunto para alinear el satélite al campo magnético de la Tierra y para

proporcionar amortiguacion para reducir las oscilaciones. Coordinado a través de un conjunto de

fotodiodos y un magnetometro responsables de recopilar informacién y transmitirla al OBC para su

procesamiento.
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Los fotodiodos Vishay TEMD6010FX01 requieren un convertidor analégico a digital para poder
procesar la sefial, el ADC128D818 cumple esta funcion, el ADC tiene un bus de comunicacion (12C); y
ambos fotodiodos y ADC necesitan 3.3 V para operar. Mientras que el magnetémetro es el HMC5883L que

ya contiene un ADC, tiene un bus de comunicacion 12C y funciona con 3.3V.

Figura 39. Interfaces del moédulo ADCS.

ADCS Subsystem Electrical Interfaces

TEMD6010FX01
(Photo diode X6)
2.7-5.5V@0.15mA

TEMD60 10FX01
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(Photo diode X&)
2.7-5.5V@0.15mA

INO INT IN2 N3 IN4 INS
ADC1Z3DE1E HMC5833L
[Analog-to-digital converter] (Magnetometer)
3-5.5V@3I0mA 2.16-3.3VE@0.1mA
-~
C °c
v
1°C OBC Bus
4) Carga (til. Este se compone de cuatro elementos: una camara

monocromatica, un motor, lentes y un carrusel de filtro. La OBC debe controlar el carrusel del filtro a

través del motor y tomar capturas a través de la camara monocroma.

EI motor en revision es el motor piezoeléctrico Tekceleo WLG-30 que se puede controlar a través de los
puertos GP1O. La camara monocromatica aln no se ha seleccionado, pero deberia funcionar a través de una
de las siguientes interfaces de comunicacion: CAN, RS-485, RS-422, UART, 12C o SPI. Por lo tanto, las

interfaces deben ser definidas.

Figura 40. Interfaces del mddulo de carga util.

Payload Subsystem Electrical Interfaces

TED

TED
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5) Comunicaciones. ElI médulo se compone de dos componentes, un
transceptor VHF / UHF (Nanocom AX100 de GOMSpace) y una antena omnidireccional basada en cinta
de medir, construida internamente. El Unico componente que necesita comunicacion con la OBC es el
Nanocom AX100, el AX100 es un médulo COTS que tiene tres buses de comunicacion diferentes que se
pueden usar para la comunicacion con OBC (12C, UART). Ademas, el AX100 también tiene un canal

UART especifico para fines de depuracion. Finalmente, el AX100 necesita 3.3V para operar.

Figura 41. Interfaces del médulo de comunicaciones.

Communication Subsystem Electrical Interfaces

NanoCom AX100
[UHF Transceiver)
3.3VEl.za

12C OBC Bus

d. Bus de datos. El bus de datos determina el conjunto de conexiones fisicas que compartiran
los multiples componentes de hardware que tendra el satélite, con el fin de lograr la comunicacion entre si.
Su propdsito es reducir el nimero de rutas necesarias para su comunicacion. Luego de identificar las
interfaces de comunicacién, se determind que se utilizaria el protocolo 12C para el bus de datos, esto nos da

una serie de ventajas.

e Simple: este protocolo utiliza inicamente dos cables de comunicacion, por lo cual su conexién es muy
simple y se reduce el espacio utilizado.

e  Multi-dispositivo: este protocolo puede soportar maltiples maestros y esclavos, lo cual ayuda a poder
incorporar todos los componentes necesarios.

e Confiable: utiliza una confirmacién de informacidn recibida con éxito.

e Renombre: es un protocolo ampliamente conocido y utilizado, incluso hay una gran cantidad de

misiones espaciales exitosas que han utilizado este protocolo.

En esta configuracion el dispositivo maestro serd la OBC y cada uno de los componentes listados
anteriormente para cada madulo serén esclavos, la comunicacion es establecida un esclavo a la vez segin
el funcionamiento del bus de datos 12C, cada dispositivo esclavo tiene una direccion especifica y es
utilizada cada vez que se quiere establecer comunicacion con el dispositivo, todas las direcciones son de 7
bits por lo cual se pueden tener hasta 128 dispositivos conectados, el siguiente diagrama muestra la manera

como interactuaran los dispositivos.
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Figura 42. Diagrama de comunicacion mediante el bus de datos 12C.
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2. Arquitectura de software. La arquitectura de software se desarroll6 para la delimitacion del

proyecto, incorporando los médulos de Carga Util, ADCS, Energia y Comunicaciones.

a. Descripcion de casos de uso

Cuadro 64. Caso de uso: recolectar informacién de fotodiodos.

Mombre Recolectar informacion de fotodiodos

Proposito Fecolectar la informacion proveniente del chap ADCI28DE1S que es
¢l converiidor de seniales a digital de las seiales provenientes de los
fonodiodos TEMDGOOFX 01

Resumen 5S¢ debe establecer conexaion por medio del bus de datos [2C a la
direccion del chip ADC 1280818 v mandar la secuencia de istrucciones

necesanias para obtener la in formacion de los 6 canales requendos por los
fotodiodos.

Cuadro 65. Caso de uso: recolectar informacion de magnetémetro.

Mombre Recolectar informacion del magnetometro

Propasito Recolectar la mformacion provemiente del chap HMOSEESL las cuales
nos da la imformacion de X, Y, Z

Resumen Se debe establecer conexion por medio del bus de datos 12C ala
dirgecion del chap HMO3ERSL v mandar la secuencia de instrucciones

necesanas para su configuracion v la obtencion de los valores necesanos
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Cuadro 66. Caso de uso: validar y almacenar informacion de fotodiodos.

Mombre WValidar v almacenar informacion de fotodiodos

Propasito Valdar que los datos obtenidos no estén corrompidos v guardar
informacion para un log,

Resumen Luego de obtener la informacion de los fotodiodos se debe verificar
que s encuentre entre el rango de valores aceptados, 51 es ¢l caso ¢s10s son
almacenados en el log,

Cuadro 67. Caso de uso: validar y almacenar informacién de magnetémetro.

Mombre Validar v almacenar informacion de magnetometro

Proposito Validar que los datos obienidos no estén corrompidos v suardar
informacion para un log,

Resumen Luego de obtener la informacion del magnetometro se debe verilicar gue
se encuentre entre ¢l rango de valores aceplados, 51 ¢s el caso e510s son
almacenados on el log

Cuadro 68. Caso de uso: tomar fotografia.

Momlbre Tomar fologralia

Proposito Realizar la captura de las tres imagenes bajo los tres distintos filiros.

Fesumen Se debe mandar el comando a la camara para capiurar una fotografia,
luggo debe ser almacenada en un lugar especifico para poder ser accesada
despucs.

Cuadro 69. Caso de uso: mover carrusel.
Mombre Mover carrusel
Propasito Mover el carrusel de filtros para cambiar el filtre actual a uno nuevo,
con ¢l fin de poder tomar las fotos con los tres Giltros distintos,
Resumen se debe mondar el comondo de mover ilire al motor de aouerdo con el

filtro correspondicnte,
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Diagramas de flujo

Figura 43. Diagrama de flujo para operacién del médulo ADCS.
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Figura 44. Diagrama de flujo para operacion del mddulo de carga (til.
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Figura 45. Diagrama de flujo para operacion del médulo de energia.
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Figura 46. Diagrama de flujo para operacion del médulo de comunicaciones.

Conectar con componente
NanoCom AX100

Componente
conectado?

Enviar instruccion de
envio de informacion
para transmitir datos

v

Fecolectar datos

v

Enviar datos

!

Hecibir
confirmacion




122

c. Diagramas de secuencia

Figura 47. Diagrama de secuencia para la obtenciéon de datos del ADCS sobre el magnetometro.

interaction Magnetometro Datos )

OBC ADCS HMC5883LDriver

1:readDataADCS |
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< ST U
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i §ibal T U

6: getMagnetometerData

e coepriececepsiesziz s 1 s

7: Magnetometer Data

Figura 48. Diagrama de secuencia para la obtencién de datos del ADCS sobre los fotodiodos.

interaction Fotodiodos Datos )

0OBC ADCS ADC128D818Driver

1: readDataADCS
2 : adclnit
i 37 Success U
4 : adcRead L
I |
6 getPhotodiodesData ; 5:Data

7 : Photodiodes Data




Figura 49. Diagrama de secuencia para la configuracion y lectura de datos para el magnetémetro.
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Figura 50. Diagrama de secuencia para la configuracion y lectura de datos para el convertidor analogico a digital del

cual proviene la informacién de los fotodiodos.
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Figura 51. Diagrama de secuencia para el movimiento del carrusel de filtros.
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interaction Mover Carrusel )

OBC

1: moveCarrousel
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Figura 52. Diagrama de secuencia para la toma de fotografias.
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Figura 53. Diagrama de secuencia para obtener la temperatura de las baterias.
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Figura 54. Diagrama de secuencia para obtener el estado de carga de las baterias.
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Figura 55. Diagrama de secuencia para obtener el voltaje de las baterias.
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Figura 56. Diagrama de secuencia para transferir datos al médulo de comunicaciones.
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d. Diagramas de actividad

Figura 57. Diagrama de actividad para obtener la temperatura de las baterias.
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Figura 58. Diagrama de actividad para obtener el estado de carga de las baterias.
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Figura 59. Diagrama de actividad para obtener el voltaje de las baterias.
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Figura 60. Diagrama de actividad para transferir datos al mddulo de comunicaciones
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e. Protocolo de comunicacion. Es importante definir el conjunto de instrucciones utilizables
en los componentes, estas son enviadas por medio del bus de datos 12C a la direccion especifica del
dispositivo, estas instrucciones son utilizadas para configurar los dispositivos y hacer la lectura de los
datos. A continuacién, se presentan la lista para los componentes de ADCS que son los que requieren este

tipo de comunicacion:
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1) Magnetometro HMC5883L

Cuadro 70. Lista de registros para magnetémetro HMC5883L.

Direccion Nombre Acceso

00 Configuration Register A Leer/escribir
01 Configuration Register B Leer/escribir
02 Mode Register Leer/escribir
03 Data Output X MSB Register Leer

04 Data Output X LSB Register Leer

05 Data Output Z MSB Register Leer

06 Data Output Z LSB Register Leer

07 Data Output Y MSB Register Leer

08 Data Output Y LSB Register Leer

09 Status Register Leer

10 Identification Register A Leer

11 Identification Register B Leer

12 Identification Register C Leer

De igual manera, se describe la especificacién de cada uno de los bits para los registros de
configuracién necesarios para inicializar el dispositivo, estos registros determinan el modo de

funcionamiento del dispositivo.

Cuadro 71. Especificacion del registro de configuracion A del chip HMC5883L.

Configuration Register A

Posicion de 7 6 5 4 3 2 1 0

bit en Ia

secuencia

Funcién Reservado  Define el nimero Define la velocidad de salida de  Definen el flujo de
de muestras por los datos. medicion del
salida en una dispositivo.
medicion.

Cuadro 72. Especificacion del registro de configuracion B del chip HMC5883L.

Configuration Register B

Posicion de 7 6 5 4 3 2 1 0
bit en Ia
secuencia
Funcién Definen la ganancia para el Estos bits deben ser autorizados para el correcto
dispositivo, para todos los funcionamiento del dispositivo.
canales.

Cuadro 73. Especificacion del registro de modo del chip HMC5883L.

Mode Register

Posicion de 7 6 5 4 3 2 1 0
bit en Ila

secuencia

Funcién Estos pines establecen 12C en alta velocidad, 3400kHz. Definen el modo de

operacion del
dispositivo.
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Luego de verificar las posibles configuraciones para el chip HMC5883L se establecié la configuracion

siguiente:

Configuracion de medicion: se estableci6 la normal la cual es valor por defecto, en donde la medicion
del dispositivo sigue el flujo de medicion normal, también existe la polarizacion positiva y la
polarizacion negativa.

Promedio de muestreo: se definid6 un muestro de ocho por medicion, lo cual asegura una mayor
exactitud en la medicion de los valores.

Velocidad de datos: establecida en 15 Hz es la configuracién por defecto, es utilizada cuando el
magnetémetro esta en modo operacién continua, pero en este caso que se utilizara una sola medicidn
no toma mucha relevancia.

Ganancia: se establecié la ganancia por defecto, la ganancia estable el rango del campo magnético
reconocido por el sensor, esta configuracion se establece mas por experimentacion por lo cual en este
momento se establece por defecto.

Modo de operacién: de una sola medicidn se establecio esta configuracion debido a que el CubeSat no
estara unicamente leyendo datos del magnetémetro, lo hard solo cuando sea necesario, ademas esta

configuracién disminuye el consumo de potencia.

2) Convertidor analégico a digital ADC128D818

Cuadro 74. Lista de registros para el convertidor analégico a digital ADC128D818.

Direccion Nombre Acceso

00h Configuration Register Leer/escribir
01h Interrupt Status Register Leer

03h Interrrupt Mask Register Leer/escribir
07h Conversion Rate Register Leer/escribir
08h Channel Disable Register Leer/escribir
09h One-Shot Register Escribir
0Ah Deep Shutdown Register Leer/escribir
0Bh Advanced Configuration Register  Leer/escribir
0Ch Busy Status Register Leer

20h —27h Chanel Readings Registers Leer

2Ah —39h Limit Register Leer/escribir
3Eh Manufacturer ID Register Leer

3Fh Revision ID Register Leer

También, se describe la especificacién de cada uno de los bits para los registros de configuracion

necesarios para inicializar el dispositivo, estos registros determinan el modo de funcionamiento del

dispositivo.
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Cuadro 75. Especificacion del registro de configuracion avanzada del chip ADC128D818.

Advanced Configuration Register

Posicion de 7 6 5 4 3 2 1 0
bit en Ila
secuencia
Funcion Reservados Define el modo de Define el
operacion. voltaje de
referencia
a utilizar.

Cuadro 76. Especificacion del registro de tasa de conversion del chip ADC128D818.

Conversion Rate Register

Posiciéon de 7 6 5 4 3 2 1 0

bit en la

secuencia

Funcién Reservados Controla
el modo de
conversion
del chip.

Cuadro 77. Especificacion del registro deshabilitar canales del chip ADC128D818.

Channel Disable Register

Posicién 7 6 5 4 3 2 1 0
de bit en
la
secuencia
Funcion Deshabilitar Deshabilitar IN#
Temperatura

Cuadro 78. Especificacion del registro de configuracion del chip ADC128D818.

Configuration Register

Posicién 7 6 5 4 3 2 1 0
de bitenla
secuencia
Funcion Restaura a Reservado Limpia la Reservado  Activa la Activa el
los valores salida de interrupcion  inicio de
por defecto. interrupcion de lasalida las
INT. INT. operaciones

Luego de verificar las posibles configuraciones para el chip ADC128D818 se establecio la

configuracién siguiente:

Modo de operacién: este chip define cuatro modos de operacidn, se estableci6 el modo 0, en este modo
se establecen ocho canales de salida, los cuales funcionan para perfectamente para las salidas de los
fotodiodos.

Voltaje de referencia: se definié un voltaje de referencia interno establecido por defecto, aunque
también puede configurarse para un voltaje de referencia externo.

Tasa de conversion: se establecid la tasa de conversion low power, como su nombre lo indica se utiliza

para ahorrar energia estableciendo una sola conversion y no una conversion continua.
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o Deshabilitar canales: como son 6 canales de salida para los fotodiodos, se utilizaran los canales de 10 a
15, por lo tanto, fueron deshabilitados los canales 16 y 17.

3.Redundancia. Una de las principales limitaciones de CubeSat 1U es el espacio disponible, esto
limita la aplicacion de redundancia de sistemas, el modulo de manejo de comandos y datos es un modulo
fundamental dentro del funcionamiento del CubeSat, podria decirse que es el cerebro del satélite
controlando y manejando la informacion de los demas mddulos; debido a lo cual es razonable considerar

redundancia para un modulo tan importante.

La incorporacién de redundancia para el modulo de manejo de comandos y datos considera tener dos
computadoras a bordo, con posibilidad de tener redundancia similar o redundancia disimil. Una
redundancia similar implica tener dos computadoras del mismo modelo. La redundancia disimil implica
tener dos computadoras de diferentes modelos. La redundancia disimil tiene una mayor tolerancia a fallas
en comparacién con redundancia similar, pero también tiene serias desventajas para nuestro CubeSat. Las
desventajas son: los otros componentes del subsistema también deben tener interfaces compatibles con los
dos modelos de computadora, esto reduce mucho las computadoras que se pueden seleccionar. También
tomaria el doble del tiempo su implementacion, debido a que se debe realizar desarrollo de software para

otra computadora.

Aunque la redundancia disimil representa mayores ventajas, en este proyecto se tiene limitaciones por
espacio y el tiempo de desarrollo por lo cual tomando en consideracion los requerimientos de la mision la
mejor opcidn es la redundancia similar. Ahora bien, la redundancia similar presentamos dos opciones:
redundancia directa o redundancia indirecta. La diferencia entre estas dos opciones radica en la forma en
que las computadoras intercambian su estado. Con la redundancia directa, no hay interfaz de comunicacion
que funcione como intermediario. Pero la redundancia indirecta necesita un componente extra que funcione
como intermediario entre las computadoras. El enfoque directo tiene la ventaja de que requiere menos
espacio, pero requiere mas potencia para su funcionamiento, mientras que la indirecta da la ventaja de
requerir menos potencia, pero incrementa la complejidad, se requiere de una serie de test para prevenir
errores en el componente extra y requiere mas espacio. Debido a las ventajas del enfoque directo y las
dificultades que representa el enfoque indirecto, se definié que la mejor opcion era utilizar un enfoque
directo.

a. Disefio. El disefio de la redundancia similar directa para el modulo de manejo de
comandos y datos se compone de dos OBCs iguales, las cuales compartiran el bus de datos 12C que
controla la comunicacion con los demas modulos, un bus de datos por medio del estandar UART

mantendra la comunicacién entre las dos computadoras.
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Figura 61. Conexion UART.
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Figura 62. Interaccion de redundancia.
OBC Status Status OBC
Main OBC UART Backup OBC
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Esto implica que ambas computadoras estaran encendidas en un estado inicial de CubeSat, debido a que
ambas deben tener la capacidad de tomar el control. EI cambio de control entre las computadoras esta
determinado por una sefial constante transmitida por medio del bus de datos UART, esta sefial inicamente
ayuda identificar si ha existido un problema con alguna OBC; en caso de que la sefial la OBC principal no
llegue la computadora de apoyo, la computadora de apoyo tomara el control y tratard de reestablecer a la
otra computadora, funciona de igual manera en el caso contrario. Es importante mencionar que solo una

computadora estara controlando los demas maddulos, a pesar de que ambas estan encendidas.

La siguiente figura explica de mejor manera la interaccion entre las dos computadoras, la revisién de
estado se realizara por medio de la comunicacion UART vy el error dependera si el tiempo de respuesta ha

sido sobrepasado.
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Figura 63. Estados de la redundancia.
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b. Implicaciones. Las implicaciones de aplicar el disefio de redundancia se listan por

modulo a continuacion:

1. Estructura:
e Como se necesitan dos computadores esto implica la utilizacion de méas espacio y
masa para el sistema. También se debe tomar en cuenta el espacio para las

conexiones adicionales.

2. Potencia:

e Implica un mayor consumo de energia eléctrica. La computadora de respaldo debe
configurarse en modo de bajo consumo de energia en el estado inicial y cambiar al
modo de consumo estandar si el CubeSat pasa al estado de error en la computadora
principal.

e Incorporar las dos computadoras en el disefio de los modelos electronicos para
suministrar energéticamente a ambas, ademdas, de las conexiones adicionales

requeridas para UART.
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3. Carga util:
e El modelo actual de redundancia permite a todos los dispositivos incorporados en
el bus de datos ser controlados por ambas computadoras, para cualquier

dispositivo que quede fuera de él, se necesitara tener un componente adicional.

c. Desarrollo. La comunicacion entre las computadoras requiere la programacion de las
funciones de conexion, envio de sefiales y cambio de estado. A demas se requiere la programacion para
detectar el estado de la computadora (principal o respaldo) y funcionar de acuerdo con el mismo. Se utilizé

C como lenguaje de programacion para ambas computadoras.

d. Implementacién. Desde el inicio de la computadora un hilo de ejecucion es asignado
para activar el funcionamiento del método de redundancia, para esto se agregé el comando de ejecucion en
el archivo /etc/rc.local. Se agregaron dos leds externos a las placas de las computadoras para indicar el
estado de estas, cuando el led esta encendido indica que la computadora correspondiente actualmente esta

funcionando como principal y tiene el control del bus de datos.

€. Pruebas. Se realizaron pruebas de cuatro tipos: unitarias, integradoras, respuesta a

errores introducidos y de tiempo prolongado.

Las pruebas unitarias se realizaron sobre cada funcién, para esto se tenia una salida o funcionamiento
esperado por cada posible estado de cada funcidn, las funciones que se probaron son: conexion por medio
de UART, enviar sefial, leer sefial, encender led, apagar led, activar bus de datos 12C, determinar estado y

cambiar de estado.

Para las pruebas integradoras se probé el funcionamiento del sistema de redundancia al utilizar todas las
funciones en los dos estados de la computadora. Las pruebas de errores introducidos utilizaron el
funcionamiento de las pruebas integradoras con la distincion de tener errores a prop6sito que prueban los
siguientes escenarios inusuales al correcto funcionamiento: una computadora deja de funcionar totalmente,
los buses de datos se desconectan, los buses de datos no responden, ambas computadoras funcionan como

principal y ambas computadoras funcionan como respaldo.

Las pruebas de tiempo prolongado se realizaron en periodos de 24 horas, para estas se desarroll6 un
programa que reiniciaba las computadoras en un tiempo aleatorio entre 5 y 30 minutos. Al reiniciarse
aleatoriamente las computadoras cambiaban de estado y la principal tomaba el control del bus de datos para

continuar con la captura de datos.
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S. DESARROLLO E IMPLEMENTACION DEL SISTEMA DE MANEJO
DE COMANDOS Y DATOS

Luego de realizar el analisis y con la arquitectura de software establecida se prosigui6 con el desarrollo
del cddigo, se escogid un lenguaje de programacién que se acoplara a las necesidades presentes, definidas
por los requerimientos, se decidié que se utilizaria C como lenguaje de programacion.

La decision de utilizar C se genera a partir de las ventajas que nos ofrece y de las necesidades que el
proyecto requiere. C posee un nucleo de lenguaje muy simple, con la ventaja de poder incorporar
funcionalidades complementarias como una libreria para realizar la comunicacién 12C, de igual manera
ofrece acceso a memoria de bajo nivel permitiendo la generacion espacios de memoria para el
almacenamiento de datos, de igual manera C es compatible con un gran nimero de microcontroladores por

lo cual si existe algiin cambio en la computadora a bordo el cddigo generado serd igual utilizable.

Se utilizo la libreria Wiring Pi la cual es una biblioteca de acceso GPIO escrita para C, esta libreria es
extensible y compatible con varios protocolos de comunicacion; 12C esta contemplado dentro de la libreria
Wiring Pi por lo cual se decido utilizar para la comunicacion con los componentes que lo necesiten. A
partir de esto se generaron controladores para cada componente, con el fin de poder ser manejados
facilmente por medio de un programa central que administra la realizacion de acciones, como la

inicializacion de los componentes o la toma de datos.

T. PRUEBAS DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

Para realizar el testeo de este modulo se disefiaron distintas pruebas definidas a continuacién:
1. Componentes

a. Pruebas de consumo energético. Debido a que la computadora seleccionada operara bajo
condiciones limitadas de suministro energético, es esencial reducir al méaximo posible el consumo
energético. La computadora no tiene un mecanismo predefinido para trabajar en modo “ahorrador” de
energia o suspender su actividad temporalmente, por lo tanto, se requiere realizar configuraciones en el
sistema operativo para deshabilitar funciones que reduzcan el consumo energético sin afectar las

capacidades necesarias de operacion.
Se investigd que con las siguientes opciones se reduce el consumo energético de la computadora:

o Instalar un sistema operativo ligero que contenga solo paquetes necesarios para el funcionamiento,
sin interfaz gréfica.
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o Deshabilitar interfaces periféricas que no serén utilizadas (HDMI, USB).

e Deshabilitar leds de indicaciones.

Los comandos, configuraciones y modificaciones al sistema operativo que se realizaron para reducir el

consumo de energia son las siguientes:

e El sistema operativo: raspbian-jessie-lite

e Para deshabilitar el puerto HDMI: /usr/bin/tvservice -o. Este comando se agreg6 al archivo
/etc/rc.local para realizar esta configuracion cada vez que la computadora inicia.

o Para deshabilitar los leds de indicaciones:
e echo none | sudo tee /sys/class/leds/led0/trigger
e echo 1] sudo tee /sys/class/leds/led0/brightness

e FEl led deshabilitado esta titulado en la placa como ‘ACT’. Para que esta configuracion sea
permanente se agregd también los siguientes comandos al archivo /boot/config.txt
e dtparam=act_led_trigger=none

e dtparam=act_led_activelow=0n

Para calcular el consumo de energia se midié la corriente que consume la computadora y el voltaje de
alimentacion. Para medir la corriente se utilizé un cable USB, el cual fue cortado para intervenir el cable
que transporta el voltaje y realizar la medicion con un multimetro, como se observa en la siguiente figura.

La medicién de voltaje se realiz6 con otro multimetro.

Figura 64. Método para medir corriente eléctrica.
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b. Pruebas de interferencias electromagnéticas. La computadora seleccionada no tiene
antecedentes de operar en el espacio, por lo tanto, se investigo las interferencias propias del ambiente del
espacio que afectan el funcionamiento de equipos electronicos. Los pulsos electromagnéticos crean
interferencias en la operacion de los componentes y afectan de distintas maneras el funcionamiento. Se
investigd la forma de generar interferencia electromagnética para afectar la Raspberry Pi y comprobar lo
que esta provoca en su funcionamiento, ademas de los métodos para medir y observar esta interferencia.

El circuito que genera los pulsos eléctricos basicamente estd compuesto de un oscilador electrénico, un
transformador y un multiplicador de voltaje; es utilizado en aplicaciones comunes como: maquinas de
electro shock y raquetas electronicas para matar insectos. EI campo magnético por el cual los pulsos se
transfieren se compone de una bobina de 1.64 metros de cobre. Las siguientes figuras muestran el circuito
que genera los pulsos eléctricos y el mecanismo completo.

Figura 65. Circuito que genera pulsos eléctricos.

s

Figura 66. Mecanismo para generar interferencia electromagnética.

V
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Para medir la frecuencia en la que se pueden encontrar los pulsos se utilizd un frecuencimetro, este se

muestra en la siguiente figura.

Figura 67. Frecuencimetro.

La siguiente figura muestra el analizador de espectro que se utiliz6 para analizar los pulsos producidos

por el mecanismo desarrollado.

Figura 68. Analizador de espectro.

2.Funcionales. Se realizaron pruebas unitarias para cada componente con el fin de verificar su

correcto funcionamiento, para las pruebas de ADCS, Energia y Comunicaciones se utilizé un Arduino Uno

para cada modulo; el Arduino Uno es una placa de circuito impreso con un microcontrolador basado en el
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chip ATmega323P, posee 14 pines digitales para entrada/salida, 6 entradas analdgicas, etc. Por su costo y

facilidad es utilizada en proyectos que involucran sensores y actuadores.

e Camara: se hicieron pruebas con el médulo de cdmara de la Raspberry debido a que ain no hay cdmara
seleccionada, se verifico que se fuera capaz de tomar una fotografia y de almacenarla.

e Motor de Carrusel: para el carrusel se hicieron pruebas con un servomotor MG90S el cual se mueva
por medio de sefiales PWM igual que el motor piezoeléctrico que se esta evaluando, se verifico que el
motor pudiera moverse hacia las 3 direcciones distintas donde estaran los filtros.

e  HMC5883L Driver: se utilizé un Arduino Uno para simular el funcionamiento del magnetémetro, por
medio de él se verificd que la secuencia de pasos de configuracién y para adquirir datos estuvieran
correctas.

e ADC128D818 Driver: se utilizd un Arduino Uno para simular el funcionamiento de las sefiales de los
fotodiodos que llegan al ADC, por medio de él se verifico que la secuencia de pasos de configuracion
y para adquirir datos estuvieran correctas.

e Energia: se utilizé un Arduino Uno para simular el funcionamiento de los componentes del modulo de
energia, estos responden a una instruccién especifica (simulacion de lectura de sus registros) y generan
valores aleatorios entre el rango de los permitidos por sus hojas de especificaciones. (Texas
Instruments, 2016)

e Comunicaciones: se utilizé un Arduino Uno para simular el funcionamiento del componente del
modulo de comunicaciones, este responde a una instruccion especifica (simulacién de activacion de
escritura) y recibe los datos a transmitir, no se tuvo acceso la hoja de datos técnicos del componente

seleccionado.

3. Tiempo de ejecucion de acciones. Otro aspecto importante resaltado por los requerimientos
son los tiempos de ejecucion de cada una de las operaciones. Por esta razén se evalud para cada una de las
actividades criticas: mover carrusel, tomar fotografia, tomar datos de magnetémetro y de fotodiodos los
tiempos de repuesta es decir en cuanto tiempo eran realizadas las operaciones con el fin de determinar si se

cumplian los requerimientos o no.

4. Estrés. Un factor a tomar en cuenta es que el bus de datos debe estar transmitiendo constantemente
y debido a la criticidad del proyecto se debe asegurar que estd funcione correctamente, para asegurar su
funcionamiento se simuld la recepcién de datos para al menos un periodo orbital la cual se realizard
aproximadamente cada 90 minutos, tomando datos de los componentes cada 2 minutos, aunque la
frecuencia de datos no se ha definido en el proyecto es importante verificar que el bus de datos tenga la
capacidad de transmitir constantemente. Ademads, estas pruebas incluian la distribucién de comandos de
accién de manera continua (25 veces), para la captura de fotos y para el movimiento del carrusel.
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Para la prueba del mddulo de energia se realizé una simulacion del funcionamiento durante periodos de
24 horas, la temperatura de las beterias es un valor que debe monitorearse con mayor regularidad, por lo
tanto, para este componente se realizaron mediciones cada minuto, para los otros dos componentes cada
dos minutos. Para la prueba del médulo de comunicaciones se realizaron simulaciones de envio de distintos

tipos de informacion.

U. PARAMETROS SIMULACION DEL MODULO DE CONTROL
ACTIVO

1. Momentos de inercia. El primer paso de la elaboracion del proyecto fue investigar y calcular los

parametros necesarios para llevar a cabo las diferentes simulaciones. Debido a que se esta llevando a cabo
la elaboracion de un CubeSat 1U en la universidad, se utilizaron los parametros de inercia de cada uno de
sus ejes para basarse en los valores reales que tiene uno de estos satélites.

Cuadro 79. Inercias de los ejes principales del CubeSat.

Eje principal Inercia (Kg*mn2)
X 0.002136
y 0.000935
z 0.001996

Estos valores se obtuvieron a través de calculos elaborados en software, son datos con los
componentes que se tienen hasta el momento. Por lo tanto, en un futuro cercano pueden tener
modificaciones y ser distintos a los finales. Ademas de los valores de inercia, también se calcularon las

magnitudes de las diferentes perturbaciones en el espacio.

2. Torque magnético. El torque magnético se expres6 como una ecuacion vectorial (43), pero que
tenia un modelo simplificado (44). Se hicieron algunas asunciones para facilitar los calculos, especialmente
en los grados de inclinacién de la orbita. El valor que se eligié fue de 55° de latitud, es decir que esta muy
cercano al polo norte del planeta, esto se ve ilustrado en la Figura 69. El hecho que el satélite se encuentre
en ese momento orbitando esa latitud significa que su constante de latitud magnética es fuerte por ser
cercano a uno de los polos. (Zagorski, s.f.)
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Figura 69. Mapa de latitudes y longitudes de la Tierra con separacion de grados.
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(Appinsys, 2010)

A partir de esta asuncion se recopilaron los datos obteniendo el siguiente cuadro.

Cuadro 80. Parametros para calcular la magnitud de la perturbacién de torque magnético.

Parametro Simbolo Valor Unidad
Campo magnético de la
Tierra M 7.80E+15 T * m"3
Distancia satélite y centro
de la Tierra R 7.078,000.00 m
Dipolo residual
D 0.01 A*m”™2
Inclinacién orbital
- 90 °
Constante de latitud
magnética 2 ) .

3. Torque gravitacional. El torque gravitacional se expres6 como una ecuacion vectorial (37), pero
que tenia un modelo simplificado (38). Debido a que la orbita LEO, en la cual se lanzan los CubeSats 1U es
una Orbita baja, alrededor de 200-2000km, se hizo la asuncién que el satélite estaria alrededor de 700km
sobre la superficie de la tierra. Obteniendo asi el valor presentado en el Cuadro 81. Es importante resaltar
que esta perturbacion puede variar dependiendo de la altura del satélite, no obstante, mientras permanezca
en la misma altura no varia. (Zagorski, s.f.)
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Cuadro 81. Pardmetros para calcular la magnitud de la perturbacion de torque gravitacional.

Parametro Simbolo Valor Unidad
Constante gravitacional de la
tierra n 3.99E+14 m"3/s”2
Distancia satélite y centro de
la tierra R 7,078,000.00 m
Inerciaeje Y 0.000935
ly kg*mm"2
Inercia eje Z 0.001996
V4 kg*mm"2

4. Torque aerodinamico. El torque aerodinamico se expresd como una ecuacion vectorial (41), pero
que tenia un modelo simplificado (42). El supuesto de este torque fue el area de contacto, se tomé como si
toda una cara del satélite se viera afectada por los efectos aerodindmicos de restos de atmosfera. Los
valores de radio del torque se eligieron de esta manera debido a que, al haber un buen disefio de inercias, el
centro de masa del satélite deberia de estar en el centro del satélite. Lo que seria 5 cm del centro de masa
hacia la parte exterior del CubeSat. En el caso de los valores de densidad atmosférica, coeficiente de

arrastre y velocidad de 6rbita, son valores estandar para la orbita y satélite. (Starin, 2010) (Westfall, 2015)

Cuadro 82. Parametros para calcular la magnitud de la perturbacion de torque aerodinamica.

Parametro Simbolo Valor Unidad
Densidad atmosférica
p 1.00E-13 kg/ m3
Coeficiente de arrastre
Cd 2.00 -
Area de contacto
Ar 0.01 m?2
Velocidad de érbita
Vv 7504 m/'s
Radio del torque
cpa-cm 0.05 m

5. Torque de presién por radiacion solar. El torque aerodindmico se expresé como una ecuacion
vectorial (39), pero que tenia un modelo simplificado (40). El supuesto de este torque fue el &rea de
contacto, se tom6 como si toda una cara del satélite se viera afectada por los efectos de la radiacion solar.
También se hizo el supuesto de que por los diferentes materiales que estd hecho el CubeSat, habria una

cantidad de radiacion que se absorberia.
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Cuadro 83. Pardametros para calcular la magnitud de la perturbacion de torque de presion por radiacion solar.

Parametro Simbolo Valor Unidad
Constante solar ajustada
0] 1.37E+03 W/ m2
\elocidad de la luz
c 300,000,000.00 nvs
Area iluminada
As 0.01 "2
Factor de reflexion
q 1 -
Radio del torque
cpa-cm 0.05 m

(Starin, 2010)

6. Resumen de magnitudes. Al obtener los valores adecuados, se desarrollaron las formulas de
torques y se obtuvieron las siguientes magnitudes para las perturbaciones. Se logra observar que la mayoria
de estas perturbaciones dieron resultados de magnitudes bajas. Esto es principalmente porque de hecho son
valores que se ven afectados por la atmdésfera de la tierra y la distancia entre objetos. El torque magnético
presenta ser la perturbacién con mayor magnitud por el hecho de que la tierra posee un campo magnético
fuerte que la protege de perturbaciones espaciales y radiacion solar. Un aspecto importante de sefialar es el
hecho que solo el torque magnético es ciclico, es decir no afecta de la misma manera en distintos puntos de
la oOrbita, su magnitud reduce e incrementar. Con respecto a las demas perturbaciones, estas son mas

constantes por el tipo de trayectoria que tiene el satélite.

Cuadro 84. Resumen de magnitudes de torques de las perturbaciones estudiadas.

Magnitud Tipo de

Torque Simbolo calculada (N*m) perturbacién
Presion por radiacidn solar Ts 4.55667E-09 Secular
Magnético Tm 4.39939E-07 Ciclico
Aerodinamico Ta 2.8155E-09 Secular

Gravitacional Tg 2.03632E-09 Secular
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Figura 70. Diagrama de ingreso de perturbaciones a la planta del sistema
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V. CONTROLADORES

Se seleccionaron dos tipos de controladores para controlar el satélite. Esta seleccion se hizo a través de
la facilidad de implementar ambos controladores sin la necesidad de implementar una gran cantidad de
calculos. El primer controlador es el PID, este se escogi6 debido a la capacidad de ajustar los parametros a

las necesidades del sistema sin tener que cambiar directamente la localidad de los polos.

Posteriormente también se decidié por incluir el regulador lineal cuadratico como otro posible
controlador para el satélite. No obstante, se tuvo que hacer la linealizacién del modelo no lineal para

obtener las matrices A y B del sistema. Para esto se utiliz6 el siguiente punto de equilibrio.
x,=[0001000]7

Se escogid este punto de equilibrio para corroborar que el sistema dejé de dar vueltas con las
velocidades angulares siendo 0, y también que se logre obtener la orientacion deseada debido a que los
cuaterniones lleguen a 0 excepto por 1 que debe tener una magnitud de 1. El siguiente paso fue obtener la
linealizacion a través de derivar parcialmente el modelo e implementar el punto de equilibrio dentro de la

funcion. A través de esto se obtuvo el siguiente sistema linealizado.

1 0
S R Rt S et

0, 0, Jsar "

(70)
Al obtener este sistema se debia asegurar que podia ser controlable, por lo que se llevé a cabo la prueba
de controlabilidad del sistema que consistia en formar la matriz ' y obtener su Rank. Este sistema se

convirtié en uno 6x6 debido a que el coeficiente n de los cuaterniones es dependiente de los otros
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coeficientes lo cual lo hace que no sea controlable y no permita hacerle un control lineal cuadratico al
sistema. Por esta razén se obvio en la linealizacion ese parametro y se obtuvo una funcién de grado 6. La

matriz I se expresa de la siguiente manera:

I = [B AB A?B A3B A*B A5B]
(71)
Al desarrollar la funcién se encontr6 que su Rank era de 6 por lo que el sistema es completamente
controlable y se desarrollaria con los siguientes parametros para las matrices Q y R.

Q=1
R=1,
En caso fuera necesario penalizar el sistema para obtener reacciones de torques que se puedan alcanzar

con ruedas de inercia convencionales, se ajustaran los parametros de las velocidades angulares en la matriz

Q.

W. SIMULACION EN MATLAB DEL MODULO DE CONTROL
ACTIVO

Para la simulacién del sistema se hizo a través de MATLAB, para esto se utilizé el modelo no lineal que

describe el sistema.

[q] _ %Q(w)q
@ Loqe ' [S(@) (L5t ® + Teery + Taise)]
(72)
Ademaés, se hicieron distintos documentos para manejar las diferentes funciones que necesitaba la

simulacidn. Los documentos se dividieron de la siguiente manera:

e CubeSat.m — Es el programa principal que se encarga de unir todos los moédulos a tomar en cuenta,
estos incluyen las perturbaciones, el sistema modelado, cuaternion de error, control LQR, ingreso de
datos del satélite, ingreso de datos de la orbita y presenta los resultados de forma gréafica.

e CubeSatPID.m — Es el mismo programa que CubeSat, no obstante, este introduce el control PID.

e Threeaxis_pid.m — Esta funcion permite el ingreso de los coeficientes del PID, también permite llevar
a cabo los calculos necesarios para incluir este tipo de control.

o Modelado_del_satelite.m — Es la funcién que toma en cuenta el modelado del sistema no lineal y
también toma en cuenta el método de Runge Kutta grado 4 para resolverlo.

e  Perturbacion_aerodinamica.m — Es la funcion que introduce la perturbacién aerodinamica del sistema

y obtiene parametros desde el programa principal.
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e  Perturbacion_gravitacional.m — Es la funcién que introduce la perturbacion gravitacional del sistema y
obtiene parametros desde el programa principal.

e  Perturbacion_magnetica.m — Es la funcidén que introduce la perturbacién magnética del sistema y
obtiene parametros desde el programa principal.

e  Perturbacion_solar.m — Es la funcién que introduce la perturbacion por radiacion solar del sistema y
obtiene parametros desde el programa principal.

e  Skew.m —introduce la matriz skew utilizada que es una matriz 3x3.

e  Skew2.m —introduce la matriz skew, la cual es la matriz 4x4.

e Draw_cube.m — es una funcidn utilizada para poder graficar el cubo que representa al satélite en la

simulacion elaborada.

X. INTERFAZ DE PRUEBAS FISICAS

El funcionamiento del control en el mundo real es de vital importancia para el satélite. A través de una
plataforma bien desarrollada es posible comprobar como se comportaria el sistema en el espacio. Para esto
se disefié una plataforma de una sola cara que estuviera sujeta por hilos para evitar que el sistema tenga que
combatir contra la fuerza de la gravedad. A través de esta se necesita observar como rechaza las
perturbaciones el sistema y como converge su velocidad angular a una igual a 0 rad/s. Se necesitaban cinco

componentes basicos para esta aplicacion:

e Driver puente H

e IMU, unidad de mediciones inerciales
e  Microcontrolador Arduino Uno

e Motor 12V DC

e  Estructura

Al tener claras las necesidades del sistema se escogieron los siguientes componentes para suplir estas

necesidades.

1. Puente H. La necesidad del puente H es para tener una forma de alimentar el motor de 12V y
controlarlo con un microcontrolador que trabaje con 5V. Una opcion que es facil de adquirir en el mercado
es un driver L298N. Esta es una opcion que facilita la conexién del motor debido a sus terminales de
tornillo y ofrece una conexion sencilla a la fuente de alimentacion y de control. Esto presentaba una
facilidad a pesar de su gran tamafio, no obstante, este no iria dentro de la estructura sino en una caja aparte

junto con la alimentacion y microcontrolador.
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Figura 71. Mddulo puente H L298N.

Cuadro 85. Resumen de conexiones en el médulo L298N.

Pin L298N Arduino/Fuente de
alimentacién/Motor

+12V poder 12V fuente
GND GND fuente
IN1 Pin 2 Arduino
IN2 Pin 3 Arduino
GND GND Arduino
Output Al Terminal 1 motor
Output A2 Terminal 2 motor

2. Unidad de mediciones inerciales. La unidad de mediciones inerciales o IMU es un sensor
indispensable en este mddulo debido a que sin este sensor no hay forma facil de encontrar diferentes
parametros como los cuaterniones, dngulos, velocidades angulares y aceleraciones del sistema. Debido a
que estos valores deben minimas perturbaciones es necesario obtener una que sea lo suficientemente
robusta para filtrar la sefial y dar valores reales de lectura. Por esto se hizo la eleccién de una IMU con
referencia absoluta por lo que se obtendran valores con respecto a un punto especifico lo cual ayuda a

mejorar el rendimiento del sistema. Debido a esto se escogid la IMU BNOO55 de Adafruit.

Figura 72. Médulo de mediciones inerciales BNOO55.
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Cuadro 86. Resumen de conexiones en el médulo BNOO55.

Pin BNOO055 Arduino
Vin 5V
GND GND
SCL A5
SDA Ad

3. Microcontrolador. EI microcontrolador se escogié por la facilidad de obtener un Arduino UNO

hoy en dia. Ademas, al funcionar este sistema como un microcontrolador como este significa que la carga
computacional y de muestreo no debe ser tan rapido por lo significa que no se tiene que sobrecargar el

microcontrolador para poder obtener la respuesta deseada.

Figura 73. Microcontrolador Arduino UNO.

4. Motor DC. Este motor se escogié debido a una serie de requerimientos. El primero era que fuera
capaz de dar mas de 5000 RPM, también que tuviera un eje lo suficientemente extenso para poder colocar
la rueda de inercia y cualquier otro adaptador que se necesitara para asegurar la posicién de la rueda. El
tercer requerimiento era que en la base del eje hubiera un adaptador que permitiera ajustarlo a una
estructura sin que el eje pudiera moverse y cambiar el lugar donde estuviera dando el giro la rueda. Debido
a esto se encontré un motor Jameco DC de 12V de 740mA y 9820RPM.

Figura 74. Motor DC 12V.
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5. Estructura. Para desarrollar la estructura se hizo un disefio béasico que consistiera en la menor
cantidad de piezas y que se pudiera cortar en material MDF de 3.2mm. Para esto se tomaron medidas de la
IMU y del motor para poder encajarlos de la manera correcta y también unir estas piezas con tuercas y

tornillos M4.
Figura 75. Sujetador del motor.
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Figura 77. Estructura para sujecion del cuerpo del motor.
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VI. ANALISIS DE RESULTADOS

A. RIESGOS DEL PROYECTO

A continuacion, se detallan los distintos riesgos identificados durante el disefio de este proyecto. En
cuanto a la mitigacion de cada riesgo, se utilizara una letra para describir el método utilizado. Se utilizara la
“M” de Mitigacion para indicar que se tratara de eliminar/reducir las causas y consecuencias de un riesgo;
la “C” de Control para indicar que las causas y consecuencias trataran de controlarse; la “A” para sefalar
que el riesgo simplemente sera aceptado; y la “E” de Estudiar para indicar que se necesita mas informacion
sobre el riesgo antes de poder seleccionar una técnica de mitigacion adecuada. En algunos casos se escogio
mas de una técnica de mitigacion por riesgo. Los riesgos del modulo de Potencia seran presentados con

mas detalles méas adelante.

A cada riesgo se le dio una identificacidn, la cual esta formada por las primeras letras del nombre en
inglés del maédulo al que pertenecen y un nimero. A los riesgos del sistema en general se les dio las letras
SYS; a los de estructura, ST; a los de control térmico; TH, a los de manejo de comandos y datos, CDH; a
los de carga util, PLD; a los de control y determinacion de orientacion, ACS; a los de comunicacion,
COMM; y a los de gestién del proyecto, PRG.

Cuadro 87. Riesgos del proyecto.

Cadigo Riesgo Probabilidad  Consecuencia  Mitigacién

SYS-01 El satélite no cumple con los 2 5 M, E
requerimientos del vehiculo de
lanzamiento.

SYS-02 Los componentes no estan propiamente 2 4 M, E
acomodados dentro del satélite.

SYS-03 Los componentes no pueden ser 3 4 M
integrados entre si.

SYS-04 La estructura o alguno de los componentes 2 4 M, A
resulta con dafos.

SYS-05 Falla del vehiculo de lanzamiento. 1 5 A

ST-01 Dafios en la estructura antes del 2 3 M
lanzamiento.

ST-02 Los componentes no permanecen fijados 4 4 M
en su posicion.

ST-03 La estructura no soporta las cargas durante 3 5 E, M
el lanzamiento.

ST-04 La estructura no cumple con los estandares 1 5 E,M
necesarios.

ST-05 Colision con particulas en 6rbita. 1 3 A

TH-01 El método de control térmico no provee 2 4 M
una proteccion adecuada durante el
lanzamiento.

TH-02 El método de control térmico no provee 2 4 M

una proteccion adecuada para los
componentes en el espacio.
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Cadigo Riesgo Prohabilidad Consecuencia  Mitigacion
TH-03 El método de control térmico es dafiado 3 1 M
antes del lanzamiento.
TH-04 El método de control térmico es colocado 1 3 M
incorrectamente o dafiado durante la
colocacion.
TH-05 El método de control térmico es dafiado 1 3 A
por colision de particulas en el espacio.
CDH-01 Un error de programacion lleva a ciclo 3 2
infinito o a un error fatal.
CDH-02 El programa se detiene esperando la 2 3
respuesta de una sub-rutina.
CDH-03 Error del sistema operativo o falta de 1 2 M, A
respuesta.
CDH-04 Error de los protocolos de comunicacion. 2 3 M, E
CDH-05 Fallas en la memoria. 1 3 M
CDH-06 Dafio fisico. 1 3 M
CDH-07 Pérdida de datos. 2 2 E, M
PLD-01 El carrusel se detiene en una posicion 3 3 M, E
incorrecta.
PLD-02 Las fotografias tomadas no estan 3 2 M, E
enfocadas 0 muestran parte del satélite.
PLD-03 Dafio al sensor de la camara debido a 3 5 M, A
exposicion directa de luz solar.
PLD-04 Dafio al sensor de la cdmara debido a 3 4 M, A
radiacion.
PLD-05 La conexion fisica entre los componentes 1 5 M
se pierde.
PLD-06 El lente seleccionado es el incorrecto para 3 4 M
el enfoque que se busca.
PLD-07 Las imagenes tomadas necesitaran post- 5 1 A
procesamiento.
PLD-08 Las PCB utilizadas generarén una 5 5 M, E
impedancia.
ACS-01 Los imanes no permanecen fijos en su 2 5 M
posicion.
ACS-02 El satélite no puede obtener la posicion 3 4 E,M
requerida.
ACS-03 Los imanes son colocados 1 5 M
incorrectamente.
ACS-04 El movimiento del carrusel hara que el 4 3 E, M A
satélite gire sobre uno de sus ejes.
ACS-05 El satélite no puede obtener imagenes de 2 4 M, E
la Tierra.
COMM-01 Los datos no son enviados a la estacion en 4 5 E, M, A
tierra.
COMM-02 El mecanismo de despliegue de la antena 5 4 E, M
falla.
COMM-03 Fallas en la radio y en la computadora a 3 4 E,M, A
bordo.
COMM-04 Falla en la electrénica de la radio. 3 3 E, M A
COMM-05 Las pruebas no reflejan adecuadamente las 5 4 M, A
condiciones de operacion.
PRG-01 Falta de experiencia de los estudiantes. 2 5 M
PRG-02 Falta de fondos. 1 5 M
PRG-03 Documentacion deficiente. 1 4 M
PRG-04 Problemas con las fechas. 1 4 M
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A continuacién, se presentan los riesgos posicionados en el diagrama de criticidad segun el valor de su
probabilidad y su consecuencia.

Figura 79. Diagrama de criticidad de todos los riegos del proyecto.
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Como se pudo observar, se logré definir cada uno de los principales riesgos que podrian afectar el
desempefio del sistema durante la misién. Debido a que se le asignd un valor a la probabilidad de
ocurrencia y a la consecuencia de cada riesgo, y a que se definieron los métodos de mitigacion mas
apropiados, pueden asignarse recursos para mitigar de la mejor forma posible los riesgos mas criticos para
la mision, todos aquellos en el area roja. Los responsables del médulo de donde proviene el riesgo deben
hacer todo lo que posible para mitigar estos, manteniendo siempre una comunicacién apropiada con la
persona encargada del mddulo de Ingenieria en Sistemas. Los riesgos menos criticos, aquellos en el area

verde, no deben ser ignorados; sin embargo, su mitigacién tampoco debe ser una prioridad.

B.CARACTERISTICAS OPERACIONALES DE LOS COMPONENTES

Para llevar un control apropiado de cada componente se le ha asignado a cada uno un cddigo
conformado por un grupo de letras y numeros. Cada cddigo comienza con las letras “PT”, las cuales
establecen que se trata de un componente; el siguiente grupo de letras designa el moédulo al cual pertenecen

los componentes, se utilizaran las mismas siglas que se han utilizado anteriormente; a continuacion se
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colocan tres o cuatro letras las cuales designan la funcion o naturaleza del componente, y las cuales sirven

también para agrupar componentes similares; finalmente se coloca un nimero en caso exista méas de un

componente dentro de los grupos designados con el grupo de letras recién explicado. Los espacios sin

informacion indican que esta no se ha obtenido, o que este tipo de datos no es valido para el componente

observado.

Cuadro 88. Descripcion de componentes y su masa.

Cadigo Descripcion Estado Cantidad ~ Masa por unidad
@
PT-PLD-CAM-001 Camara monocromatica No definido 1 -
PT-PLD-MOT-001 Motor No definido 1 -
PT-PLD-CAR-001 Parte superior del carrusel Definido 1 7
PT-PLD-CAR-002 Parte inferior del carrusel Definido 1 7
PT-PLD-CAR-003 Eje del carrusel Definido 1 4
PT-PLD-OPT-001 Material dptico para Definido 1 7
proteccion del lente
PT-PLD-LENS-001 Lente dptico No definido 1 -
PT-PLD-FILT-001* Filtro optico de 1 442 nm Definido 1 25
PT-PLD-FILT-002! Filtro éptico de 2 550 nm Definido 1 25
PT-PLD-FILT-003* Filtro 6ptico de 3 671 nm Definido 1 25
PT-COMM-TRA-001? Transmisor VHF/UHF Definido 1 25
PT-CDH-OBC-001 Computadora a bordo No definido - -
PT-ST-BAS-001 Parte superior de la estructura Definido 2 29
PT-ST-BAS-002 Parte lateral de la estructura Definido 2 51
PT-ST-BAS-003 Paneles PCB No definido 9 -
PT-ST-SCR-001 Tornillos M 2x0.4 6 mm Definido 24 1
PT-ST-WSH-001 Arandelas #2 Definido 24 1
PT-ST-INS-001 Aislante No definido 1 -
PT-PWR-EPS-001 Cableado No definido - -
PT-PWR-EPS-002 Tabla de regulacion y No definido 1 -
distribucion de potencia
eléctrica
PT-PWR-EPS-003° Pin RBF y cordon Definido 1 5
PT-PWR-EPS-004* Médulo EV2400 Definido - -
PT-PWR-EPS-005 Compuesto Arathane Definido 1 -
5753 A/IB
PT-PWR-EPS-006° Seguidor de Punto de Maxima Definido 1 -
Potencia y cargador de bateria
PT-PWR-EPS-007¢ Regulador Buck de 3.3V Definido 1 -
PT-PWR-EPS-008’ Sensor de temperatura Definido 2 -
PT-PWR-EPS-0098 Capacitor ceramico de 6.8 Definido 1 -
uF

PT-PWR-EPS-010° Monitor de voltaje/corriente Definido 1 -
PT-PWR-EPS-011% Medidor de nivel de la bateria Definido 1 -
PT-PWR-EPS-012 Cinta de kapton Definido 1 -
PT-PWR-EPS-013° Regulado Buck de 5V Definido 1 -
PT-PWR-EPS-014 Transistor MOSFET canal P Definido 2 -
PT-PWR-EPS-015'? Transistor MOSFET canal Definido 2 -

dual N
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Codigo Descripa on Estado Cantidad Masa por unidad
(=)
PT-PWR-EPS-016*3 Transistor MOSFET canal N Definido 2 -
de 25V
PT-PWR-EPS-017%* Inductor de 2.2 uH Definido 2 -
PT-PWR-EPS-018%5 Capacitor cerdmico de 22 uF Definido 2 -
PT-PWR-EPS-019'¢ Resistor de sentido de 0.03 Definido 2 -
Ohm
PT-PWR-EPS-020% Resistor de 0.02 Ohm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-02115 Capacitor ceramico de 10 uF Definido 2 -
PT-PWR-EPS-02218 Resistor de sentido de 0.001 Definido 2 -
Ohm
PT-PWR-EPS-023"° Inductor de bobina blindado Definido 2 -
de 15 uH
PT-PWR-EPS-024% Arreglo de diodos Schottky Definido 2 -
PT-PWR-EPS-0252 Transistor MOSFET canal N Definido
de 25V
PT-PWR-EPS-026% Diodo Zener de 5.6 V Definido 2 -
PT-PWR-EPS-027% Capacitor ceramico de 1 uF Definido 2 -
PT-PWR-EPS-028%* Capacitor ceramicode 0.1 Definido 2 -
uF
PT-PWR-EPS-029% Resistor de 499 kOhm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-030%° Resistor de 165 kOhm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-031% Resistor de 93.1 kOhm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-032% Resistor 6.8 kOhm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-0332% Resistor 100 Ohm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-0342¢ Resistor de 10 MOhm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-035% Resistor de 5.1 kKOhm Definido 2 -
PT-PWR-EPS-036%8 Resistor de 10 kOhm Definido 2 -
PT-PWR-BAT-001%° Bateria Definido 2 40
PT-PWR-SCL-0013%° Celda solar Definido 11 4
PT-PWR-SCL-002 Cinta kapton a doble lado Definido - -
PT-PWR-SCL-003 Alambre para soldadura Definido - -
PT-PWR-CON-001 Conector de 4 pines No definido - -
PT-ACS-MAG-0013 Barra magnética Definido 1 6.03
PT-ACS-MAG-002 Barra de histéresis Definido 2 0.65
PT-ACS-SNS-001% Magnetémetro Definido 1 5.67
PT-ACS-SNS-00233 Fotodiodo Definido 6 -
PT-ACS-CRC-001 Convertidor analdgico-digital ~ No definido 1 -

1 - Pagina web de Edmund Optics, Inc.

2 - GOMspace NanoCom AX100

3 - Pagina web de Pumpkin Space Systems

4 - Texas Instruments EV2400 EVM Interface Board

5 - Texas Instruments bg24650 Synchronous Switch-Mode Battery Charge Controller for Solar Power with

Maximum Power Point Tracking
6 - Texas Instruments TPS6213x 3-V to 17-V, 3-A Step-Down Converter In 3x3 QFN Package
7 - Texas Instruments TMP10x Temperature Sensor with 12C and SMBus Interface with Alert Function in

SOT-23 Package

8 - TDK Corporation Multilayer Ceramic Chip Capacitors

9 - Texas Instruments INA3221 Triple-Channel, High-Side Measurement, Shunt and Bus Voltage Monitor
with 1?C-and SMBUS-Compatible Interface
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10 - Texas Instruments bg28z610 Impedance Track Gas Gauge and Protection Solution for 1-Series to 2-

Series Cell Li-lon Battery Packs

11 - Infineon Technologies IRF9321PbF

12 - Vishay Siliconix Dual N-Channel 40-V (D-S) MOSFET

13 - Texas Instruments N-Channel NexFET Power MOSFETSs

14 - Vishay Dale Low Profile, High Current Inductors

15 - Murata Electronics North America Chip Monolithic Ceramic Capacitors
16 - Yageo Current Sensor — Low TCR

17 - Samsung Electro-Mechanics Ultra Low Ohms (RU Series)

18 - Stackpole Electronics Inc. CSNL Series

19 - Taiyo Yuden SMD Power Inductors (NR series)

20 — Fairchild/ON Semiconductor BAT54C Schottky Diodes

21 — Vishay Siliconix N-Channel 60 V (D-S) MOSFET

22 — Fairchild/ON Semiconductor MM3Z2V4C-MM3Z75VC Zener Diodes
23 — Samsung Electro-Mechanics CL31B105KBHNNNE

24 — Samsung Electro-Mechanics CL21B104KBCNNNC

25 — Panasonic Electronic Components Precision Thick Film Chip Resistors
26 — Samsung Electro-Mechanics Thick-Film Chip Resistor

27 — Yageo Thick Film Chip Resistors

28 — Rohm Semiconductor Thick Film Chip Resistors

29 — Sparkfun 585460 Li-Polymer Battery Packs

30 — Azur Space 30% Triple Junction GaAs Solar Cell Assembly

31 — Pégina web de K&J Magnetics, Inc.

32 — Honeywell 3-Axis Digital Compass IC HMC5883L

33 — Vishay Semiconductor Opto Division Ambient Light Sensor

Si se suma la masa de todos los componentes presentados en el cuadro anterior, tomando en cuenta la

cantidad de cada componente, se puede llegar a saber que por ahora la masa total del satélite es de 475

gramos, lo cual es menos de la mitad del limite. Sin embargo, aln falta que se escojan ciertos componentes,

y por lo tanto que se agregue su masa. Ademas, la masa de los componentes electrénicos méas pequefios no

se incluye en la tabla debido a falta de informacidn o a que se consideraba despreciable; pero es importante

gue una vez ensamblados estos componentes se mida la masa del sistema, ya que la masa combinada de

todos estos componentes electrénicos puede volverse significativa para el sistema.

En el siguiente cuadro se presenta el rango de temperaturas operacionales de los componentes. Este es

el rango de temperatura bajo el cual los componentes pueden operar apropiadamente. Es importante contar

con esta informacion para determinar si los componentes seleccionados podran soportar los cambios de
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temperatura dentro del satélite. Es importante conocer también las dimensiones principales de cada

componente; lo cual ayuda a asegurar que ninguno sobrepasa los limites del satélite en ninguna de las tres

dimensiones.
Cuadro 89. Rangos de temperatura y dimensiones de componentes.
Cddigo Rango de temperaturas operacionales (°C) Dimensiones (mm)
Min Max X Y VA
PT-PLD-CAM-001 - - - - -
PT-PLD-MOT-001 - - - - -
PT-PLD-CAR-001 - - 83 83 3.55
PT-PLD-CAR-002 - - 83 83 3.55
PT-PLD-CAR-003 - - 8 8 30
PT-PLD-OPT-001 - 225 - - -
PT-PLD-LENS-001 - - - - -
PT-PLD-FILT-001 - - 25 25 5
PT-PLD-FILT-002 - - 25 25 5
PT-PLD-FILT-003 - - 25 25 5
PT-COMM-TRA-001 -30 85 65 40 6.5
PT-CDH-OBC-001 - - - - -
PT-ST-BAS-001 - - 94 100 5
PT-ST-BAS-002 - - 100 8.5 113.
5
PT-ST-BAS-003 - - - - -
PT-ST-SCR-001 -55 120 - - -
PT-ST-WSH-001 - - - - -
PT-ST-INS-001 -250 120 - - -
PT-PWR-EPS-001 - - - - -
PT-PWR-EPS-002 - - - - -
PT-PWR-EPS-003 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-004 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-005 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-006 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-007 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-008 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-009 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-010 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-011 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-012 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-013 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-014 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-015 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-016 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-017 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-018 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-019 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-020 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-021 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-022 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-023 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-024 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-025 -40 115 - - -

PT-PWR-EPS-026 -40 115 - - -
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Continuacion Cuadro 89

Codigo Rango de temperaturas operacionales (°C) Dimensiones (mim)
PT-PWR-EPS-027 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-028 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-029 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-030 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-031 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-032 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-033 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-034 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-035 -40 115 - - -
PT-PWR-EPS-036 -40 115 - - -
PT-PWR-BAT-001 5 60 54 60 5.8
PT-PWR-SCL-001 -170 120 80 0.1 40

PT-PWR-SCL-002 - - - - -
PT-PWR-SCL-003 - - - - -
PT-PWR-CON-001 - - - - -
PT-ACS-MAG-001 - 80 2.7 2.7 6.35

PT-ACS-MAG-002 - - 1 1 95
PT-ACS-SNS-001 -30 85 25.4 25.4 2
PT-ACS-SNS-002 -40 100 4 2 1.05
PT-ACS-CRC-001 -40 85 6.6 6.4 1.2

A través del cuadro anterior puede observarse que todos los componentes de los cuales se cuenta con
informacion sobre su rango de temperaturas operacionales se encuentran dentro del limite especificado por
el requerimiento MI-400. Por otro lado, a través de la observacion de las dimensiones de los componentes

puede notarse que ninguno sobrepasa los limites establecidos por los requerimientos DE-030 y DE-040.

Las cualidades de desgasificacion también son importantes a la hora de elegir un componente. Como
se menciond anteriormente, para que un componente pueda ser incluido en el satélite solamente debe
poseer materiales aceptados por JAXA. Para que puedan ser aceptados, estos materiales deben cumplir con
poseer un TML menor o igual a 1% y un CVCM menor o igual a 0.1%. A continuacién, se muestran los
materiales principales de cada componente junto con sus respectivos niveles de TML y CVCM. Debe
mencionarse que no se incluye informacién de desgasificaciéon de la mayoria de los metales presentados
debido a que no se encontrd informacion al respecto en las bases de datos consultadas. Esta informacién
fue obtenida de la pagina web de la NASA sobre Informacién de Desgasificacion para Investigaciones y

Reportes (Outgassing Data for Search and Report) y su base de datos MAPTIS.

Ya que algunos componentes atn no han sido definidos, no se cuenta con informacién de los materiales
de tales componentes.



Cuadro 90. Materiales de los componentes junto con sus cualidades de gasificacion.

163

Cadigo Materiales TML (%) CVCM (%) Grado
PT-PLD-CAM-001 - - - -
PT-PLD-MOT-001 - - - -
PT-PLD-CAR-001 Policarbonato 0.1 0 A
PT-PLD-CAR-002 Policarbonato 0.1 0 A
PT-PLD-CAR-003 Aluminio 7075 - - -
PT-PLD-OPT-001 Policarbonato 0.1 0 A
PT-PLD-LENS-001 Sustrato de vidrio 0.16 0.06 A
PT-PLD-FILT-001 Sustrato de vidrio 0.16 0.06 A
PT-PLD-FILT-002 Sustrato de vidrio 0.16 0.06 A
PT-PLD-FILT-003 Sustrato de vidrio 0.16 0.06 A

PT-COMM-TRA-001 Poliamida - - -
PT-CDH-OBC-001 - - - -
PT-ST-BAS-001 Aluminio 7075 - - -
PT-ST-BAS-002 Aluminio 7075 - - -
PT-ST-BAS-003 - - - -
PT-ST-SCR-001 Acero inoxidable 0 0 A
PT-ST-WSH-001 Acero inoxidable 0 0 A
PT-ST-INS-001 - - - -
PT-PWR-EPS-001 - - - -
PT-PWR-EPS-002 - - - -
PT-PWR-EPS-003 - - - -
PT-PWR-EPS-004 Zirconato de calcio - - -
Titanato de bario - - -

Estafio - - -

Trioxido de bismuto - - -

Silice 0.16 0.06 A

Zinc - - -

Cromo - - -

Cobalto - - -

Manganeso - - -

Fésforo - - -

Silicon 0.36 0.02 A

Sulfuro - - -

Sulfito de sodio - - -

1,4-diclorobenzeno - - -

Nafta solvente - - -

Silicato de plomo - - -

Oxido de rutenio - - -

Oxido de magnesio 0.03 0.01 A

Paladio - - -

Trioxido de dicromo - - -

Flaor - - -

PT-PWR-EPS-005 - - - A
PT-PWR-EPS-006 Epoxy 0.37 0.03 A
Fésforo - - -

Zinc - - -

Paladio - - -

Carbén negro - - -

Silicén dopado - - -

Silice fundido 0.16 0.06 A
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Codigo

Material es

TML (%)

CVCM (%)

PT-PWR-EPS-007

PT-PWR-EPS-008

PT-PWR-EPS-009

PT-PWR-EPS-010

PT-PWR-EPS-011

PT-PWR-EPS-012
PT-PWR-EPS-013

PT-PWR-EPS-014

PT-PWR-EPS-015

PT-PWR-EPS-016

Sulfuro
Manganeso
Epoxy
Fo6sforo
Zinc
Paladio
Silice fundido
Carbén negro
Silicon dopado
Epoxy
Fosforo
Zinc
Paladio
Silice fundido
Carbén negro
Silicdn dopado
Silicon
Titanato de bario
Zirconato de bario
Estafio
Epoxy
Cromo
Estafio
Zinc
Paladio
Silice fundido
Carbén negro
Silicon dopado
Paladio
Silice
Epoxy
Cromo
Estafio
Zinc
Silice fundido
Carbon negro
Silicén dopado
Sulfuro
Manganeso
Epoxy
Fo6sforo
Zinc
Paladio
Silice fundido
Carbén negro
Silicon dopado
Silicon
Epoxy
Silice
Estafio
Epoxy
Silice
Estafio
Magnesio
Silicon

0.37

0.16

0.37

0.16

0.36

0.37

0.03
0.06
0.03

0.06

0.02




Continuacion Cuadro 90

165

Codigo Materiales TML (%) CVCM (%) Grado
PT-PWR-EPS-017 - 0.04 0.01 A
PT-PWR-EPS-018 Zirconato de calcio - - -

Titanato de bario - - -

Estafio - - -

PT-PWR-EPS-019 Estano - - -
PT-PWR-EPS-020 Estafio - - -
Oxido de rutenio - - -

Cuproniquel - - -

PT-PWR-EPS-021 Zirconato de calcio - - -
Titanato de bario - - -

Estafio - - -

PT-PWR-EPS-022 Estafio - - -
PT-PWR-EPS-023 Ferrita 0.49 0.03 A
PT-PWR-EPS-024 Estafio - - -
Epoxy 0.37 0.03 A

Ablebond 84-1 LM1SR4 0.26 0.01 A

Zinc - - -

Paladio - - -

Silice fundido 0.16 0.06 A

Carbon negro - - -

Silicon dopado - - -

PT-PWR-EPS-025 - - - -
PT-PWR-EPS-026 Silice 0.16 0.06 A
PT-PWR-EPS-027 Titanato de calcio - - -
Estafio - - -

PT-PWR-EPS-028 Zirconato de calcio - - -
Titanato de bario - - -

Estafio - - -

PT-PWR-EPS-029 Zirconato de calcio - - -
Titanato de bario - - -

Estafio - - -

PT-PWR-EPS-030 Estafio - - -
PT-PWR-EPS-031 Estafio - - -
PT-PWR-EPS-032 Estafio - - -
PT-PWR-EPS-033 Estafio - - -
PT-PWR-EPS-034 Oxido de rutenio - - -
Oxido de bismuto - - -

Silice 0.16 0.06 A

Estafio - - -

PT-PWR-EPS-035 Oxido de rutenio - - -
Oxido de bismuto - - -

Silice 0.16 0.06 A

Estafio - - -

PT-PWR-EPS-036 Oxido de rutenio - - -
Oxido de bismuto - - -

Silice 0.16 0.06 A

Estafio - - -

PT-PWR-BAT-001 Oxido de litio cobalto - - -
Niquel de litio - - -

Manganeso de litio - - -

Grafito 0.53 0.01 A

Carbdn graficable - - -

Polietienglicol - - -

Poliacrilonitrilo 0.59 0 A
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Continuacion Cuadro 90

Codigo Materiales TML (%) CVCM (%) Grado
PT-PWR-SCL-001 Indio galio fosfuro - - -
Arseniuro de galio - - -
Germanio - - -

Dioxido de titanio - - R
PT-PWR-SCL-002 - - - -

PT-PWR-SCL-003 Estafio - - -
PT-PWR-CON-001 - - - -
PT-ACS-MAG-001 Boro de hierro de neodimio - - -
PT-ACS-MAG-002 Niquel - - -

Molibdeno - - -

PT-ACS-SNS-001 - - -
PT-ACS-SNS-002 Silicon 0.36 0.02 A
PT-ACS-CRC-001 - - - -

Como puede observarse en el Cuadro 90, los materiales de todos los componentes definidos hasta ahora

cumplen con el requerimiento DE-500 sobre gasificacion.

C. FACTIBILIDAD DE DISENO DE POTENCIA EN FASE 3

Se obvio la capacidad de las baterias, ya que las baterias seleccionadas por la fase anterior del
Megaproyecto no habian sido utilizadas en el espacio lo que generaba muchas dudas acerca de si estas
funcionarian bajo las condiciones extremas que experimentan los elementos en oOrbita. Ademas, al realizar
las pruebas en Tierra a las baterias se comprobd que no eran aptas para esta aplicacion. Otro supuesto fue
que el sistema de distribucion de energia tenia una eficiencia de un 100%, el caso mas optimista posible.

Esto debido a que este sistema no se habia trabajado con anterioridad, incluyendo fase 3 del Megaproyecto.

Las simulaciones de potencia se realizaron computando los datos en una hoja electrénica de Microsoft
Excel. Las siguientes graficas muestran los resultados obtenidos del presupuesto de potencia de acuerdo al
disefio de la fase 3 del Megaproyecto para un periodo (revolucién alrededor de la Tierra).

Figura 80. Presupuesto de potencia fase 3— tiempo.
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En la gréfica se muestra un periodo bajo las condiciones limites. La potencia consumida posee dos picos
que corresponden al modo de operacion de vuelo sobre la estacion y vuelo a Guatemala respectivamente.
Posteriormente se muestra un declive en la potencia consumida y generada que representa la fase de eclipse

0 sombra a la cual se ve expuesto el satélite.

También se llevo a cabo un andlisis de la energia disponible que las baterias tendrian acceso a almacenar
en un periodo de revolucion. Esto sin tomar en cuenta la capacidad de las baterias, ni un estado de carga
inicial de las mismas. Otro supuesto fue que no se desperdiciaba energia en el circuito interno que le

permite a las baterias almacenar la energia proveniente de las celdas solares.

Figura 81. Energia disponible fase 3 —tiempo.
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La Figura 81 muestra que la recoleccion de potencia eléctrica a partir del panel solar nunca es mayor que
la potencia eléctrica consumida. Esto implica que nunca se tiene un excedente de energia que permita
cargar las baterias. Ademas, la Figura 81 muestra que la energia que el satélite debe tener a disposicién

para operar durante un periodo es de 3.4 Wh, este es un déficit de energia neta por ciclo excesivo.

Tomando en cuenta que la misién se espera tendra una duracion aproximada de 6 meses y que un
periodo tipico en esta drbita toma alrededor de 90 minutos se espera que el satélite opere durante
aproximadamente 2,900 revoluciones. Esto implicaria tener baterias con una capacidad de al menos 9,860
Wh cargadas. La tecnologia de baterias con una mejor capacidad especifica es Litio-polimero (capacidad
especifica de aproximadamente 240 Wh/kg. (Incell Academy, s.f) Lo que implicaria al menos 41.1 kg de
baterias, lo cual no es factible tomando en cuenta que el méximo de masa para un satélite bajo el estandar
de Cal Poly para CubeSats 1U es de 1.33 kg. (Cal Poly, 2009)
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A partir de esto fue posible determinar que el modelo desarrollado durante la fase 3 del Megaproyecto no
era factible desde el punto de vista de potencia. Notando que este sistema no era factible se prosiguio a
realizar el andlisis con la alternativa para el médulo de ADCS con un consumo maés bajo de potencia.

Figura 82. Presupuesto de potencia alternativa — tiempo.
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La Figura 82 muestra un sistema en el cual la potencia eléctrica generada es mayor que la potencia
eléctrica consumida durante gran parte del periodo. Esto permite tener un excedente de energia que podria

ser almacenado en las baterias que actUan como fuente secundaria de potencia.

Figura 83. Energia disponible alternativa — tiempo.
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La Figura 83 muestra que bajo la alternativa de ADCS existia un excedente de energia neto de 2.35 W

que podria ser almacenado en las baterias. Sin embargo, posteriormente se investigo el funcionamiento del
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sistema ADCS “pasivo” y se encontré que el control que este tipo de sistema daba al satélite sobre su
orientacién no era lo suficientemente preciso como para poder implementar los paneles desplegables, por lo
que esta alternativa si bien reducia el consumo de potencia también reduciria de manera significativa la

recoleccion de potencia eléctrica y por ende tampoco era factible.

Si bien el sistema con ADCS “pasivo” tampoco era factible, la simulacion ayudé a visualizar que el
sistema de la fase 3 no era factible y que el reducir el consumo de potencia, en particular de los sistemas

que operaban mas tiempo, podria llevar a un disefio factible desde el punto de vista de potencia.

Esto llevo a un cambio radical en la forma de trabajo en el satélite, donde no se tomaban en cuenta los
efectos de las decisiones de un mddulo en los demas y ademés establecid a la potencia como uno de los
factores mas importantes a tomar en cuenta para la seleccién de componentes a través de evaluacion de
conceptos (trade studies) para los diversos modulos que componen al satélite. Ademas, se identificd que el
consumo de ADCS y COMMS era excesivo por lo que se buscaron alternativas con menor demanda de

potencia.

D. ANALISIS DE ALMACENAMIENTO DE ENERGIA

Se determind que la condicion limite, con base en el analisis de la fase 3, era cuando el satélite se
comunicaba con la estacion terrena (0.95 Wh) vy, por ende, el dimensionamiento del sistema de

almacenamiento de energia se haria en base a esto.

Ademas de la energia que requieren las cargas es importante tomar en cuenta los limites superiores e
inferiores de carga permisibles de las baterias, los cuales estan dictados por la cantidad de ciclos de
carga/descarga que deberian operar. Se prosiguié a definir los limites de carga tomando en cuenta una

cantidad de ciclos carga/descarga de 4,500 ciclos, segun el requerimiento MI-265.

Se ha demostrado que el tener una profundidad de descarga elevada puede reducir la cantidad de ciclos
de carga/descargas Utiles de las baterias. Por lo que es necesario tomar en cuenta cuantos ciclos se esperan
durante la misién para definir apropiadamente la profundidad de descarga. Con base en el Cuadro 2 se
decidio6 que la energia almacenada no superara el 10% de la capacidad de las baterias a seleccionar. Por lo

que, las baterias deberian tener una capacidad de al menos 9.5 Wh.
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E. SELECCION DE COMPONENTES DEL MODULO DE POTENCIA

Cuadro 91. Evaluacion de conceptos de celdas solares.

Modelos de decision

Factores Normalizacion
Spectrolab Spectrolab
AZUR SPACE
30.7% XTJ 28.3% UTJ
Peso SCA 3G30A
Variables 1 10 Solar Cells Solar Cells
1-5
(1-5) VN Total VN Total VN Total
Potencia 5 1.043 1.211 10 50 6 30 1 5
Masa 1 3.562 2.286 1 1 10 10 10 10
dv/dT 2 -6.70 -6.50 1 2 10 20 10 20
Precio por
329 319 9 18 1 2 10 20
celda
Legado
) No Si 10 10 10 10 10 10
espacial
Total 81 72 65

Se llegd a una decisién objetiva que las celdas solares 3G30A de AZUR SPACE serian la mejor opcién
para la misién. Estas celdas contienen una capa superior de vidrio para proteccion, asi como diodos para
prevenir corrientes inversas. Su legado espacial incluye varias misiones de CubeSats como: OUFTI-1,
ESTCube-1 y MinXSS.

Ademas, uno de los coordinadores de proyecto Luis Zea, menciond que existian muchas regulaciones
para la exportacion de componentes espaciales fabricados en Estados Unidos de América. Debido a que
Spectrolab se sitda en Estados Unidos de América esto representaba un factor mas a favor de las celdas de
AZUR SPACE que no pudo ser cuantificado en la matriz de decisién. Adicionalmente, se tomé en cuenta
que se buscara llevar a cabo el ensamblaje de los paneles solares con base en un método desarrollado por la
Universidad de Colorado, Boulder, quienes utilizaron las celdas 3G30C de AZUR SPACE, cuyas

diferencias son la falta de la capa superior de proteccion, conectores y diodo de proteccion.
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Cuadro 92. Evaluacion de conceptos de baterias.

Modelos de decision

Factores Normalizacion
Sparkfun Clyde Space EXA BAO1X Gomspace
2Ah PRT- CubeSat Battery NanoPower
Peso
Variables 1 10 08483 Battery Array Cells
1-5
(19 VN Total VN Total VN  Total VN Total
%Volumen 2 125% 51% 10 20 1 2 6 12 10 20
%Masa 3 95% 56% 10 30 1 3 3 9 6 18
Costo 5 3,200 26 10 50 5 25 1 5 7 35
Capacidad 1 10.0 26.6 5 5 1 1 10 10 6 6
Misiones
) 1 0 3 4 4 7 7 7 7 10 10
exitosas
Temp.
) 2 0 -30 1 2 1 2 10 20 3 6
minima
Temp.
. 3 40 80 1 3 1 3 10 30 2 6
maxima
Total 109 38 43 89

A partir de la evaluacién de conceptos de las baterias se determiné que la mejor opcidn para el CubeSat
seria la de Sparkfun 2Ah. Esta tiene una misién conocida que ha sido exitosa que es la del CubeSat 3U
MinXSS desarrollado en la Universidad de Colorado, Boulder. Estas baterias fueron elegidas por su legado
espacial y bajo costo que permitia adquirir bastantes para realizar las pruebas necesarias sin alterar las
baterias que serian utilizadas en la mision.

F. SISTEMA DE DISTRIBUCION DE ENERGIA

El sistema de distribucion de energia tiene una gran importancia para el funcionamiento del satélite.
Este se debe comunicar con la OBC para activar y desactivar las cargas mediante interruptores, ademas
debe distribuir la energia proveniente de los paneles solares y las baterias. La siguiente figura muestra el
disefio preliminar que se contemplé para el sistema de distribucion de energia, el cual se basé en el sistema
disefiado para el satélite tipo CubeSat 3U MinXSS de la Universidad de Colorado, Boulder.
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Figura 84. Esquema de sistema de distribucion de energia preliminar.
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Los calentadores seran resistencias eléctricas, sin embargo, todavia no se ha determinado el valor de la
resistencia a utilizar, por lo que no se incluyé en el esquema. Por claridad se decidi6 no incluir ciertos

circuitos integrados que tienen un consumo nominal de corriente de micro amperios.

El voltaje de 5.9 a 6.8 V esta dictado por el estado de carga de la bateria. Todos los interruptores hacia
las cargas deberan ser controlados por OBC. Ademas, es importante mencionar que al momento de plantear
este disefio no se han seleccionado la OBC, la cAmara ni el motor por lo que tampoco se sabe qué driver

deberia llevar el motor. Inclusive el médulo de COMMS se encuentra bajo analisis.

Se recomienda utilizar el método de corriente para estimar el estado de carga de la bateria, ya que el
método de voltaje depende de la temperatura y la corriente de descarga. El cargador de la bateria es un

componente auténomo por lo que no necesita que la sefiales pasen por OBC. (Texas Instruments, 2015)

El sensor de temperatura que se utilizar4 para monitorear la temperatura de las baterias tiene una
precision de +/- 2 °C. (Texas Instruments, 2015) Ya que las baterias no pueden ser cargadas por debajo de
los 0 °C, se recomienda que los calentadores sean activados cuando el sensor indique 10 °C y se desactiven
al llegar a los 20°C. Ademas, los convertidores de voltaje seleccionados tienen una eficiencia que oscila

entre 85y 95% y se puede ajustar su voltaje de salida segn se requiera. (Texas Instruments, 2016)
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Si bien se propuso un disefio preliminar para el satélite tomando en cuenta los requerimientos

funcionales, de Cal Poly y de UNOOSA/JAXA, este no sera final ya que todavia se estan realizando

cambios, debido a la naturaleza iterativa del proyecto. No se trabajé mas a profundidad en este tema, ya que

se consideré que no se tenia la experiencia ni el conocimiento necesario para disefiar un circuito de

potencia para aplicaciones espaciales y no se quiso arriesgar el éxito de todo el proyecto por este aspecto.

G.RIESGOS DEL MODULO DE POTENCIA

Cuadro 93. Riesgo 1, baterias fallan durante mision.

de carga.

Causas Probabilidad  Consecuencia  Criticidad  Prioridad  1/Prioridad Peso =~ PN* CN**
Temperatura 2 3 6 1 1 027 055 0.82
elevada
Almacenaje en
condiciones no 3 2 6 1 1 0.27 0.82 0.55
apropiadas
. NQ 2 2 4 2 0.50 0.14 0.27 0.27
uniformidades
Baja 1 3 3 3 033 009 009 027
temperatura
Fatiga 3 1 3 3 033 009 027 0.09
mecanica
Voltaje elevado 2 2 4 0.25 0.07 0.07 0.14
Bajo voltaje 2 2 4 0.25 0.07 0.07 0.14
Total 1 214 227
*Probabilidad normalizada
**Consecuencia normalizada
Cuadro 94. Plan de mitigacion. riesgo 1, baterias fallan durante mision.
Causas TM  Accién Madulo
responsable
Temperatura elevada T  Investigar temperatura esperada dentro del satélite. Térmico
Almacenaje en Evitar que las baterias sean almacenadas con alta
condiciones no C carga, evitar altas y bajas temperaturas, 20 °C +/- 5 Potencia
apropiadas °C recomendable.
No uniformidades A No hay accién. No hay
responsable
. Accionar calentadores cuando sensor de temperatura .
Baja temperatura E en bateria indique temperatura de 10 °C. C&DH, Potencia
Fatioa mecanica c Mantener una profundidad de descarga menor o igual C&DH, Potencia,
g al 10%. Control de expansién térmica. Estructura
Voltaje elevado c Programacion de carga maxima equivalente a un C&DH, Potencia
80% de carga.
A . . 0
Bajo voltaje c Programacion de carga minima equivalente a un 70% C&DH, Potencia

1 = (Wang, et al, 2006)
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Se asumira el riesgo de no uniformidades en las baterias, ya que cambiar algo implicaria cambiar el

proceso productivo del fabricante, algo que esta fuera del alcance del proyecto. Sin embargo, las baterias

que se utilizaran en el satélite perteneceran al mismo lote que las baterias que seran sometidas a pruebas.

Cuadro 95. Riesgo 2, falla de sistema de distribucién de energia eléctrica.

Causas Probabilidad Consecuencia  Criticidad  Prioridad  1/Prioridad Peso PN* CN**
Falta de experiencia
disefiando circuitos de 3 4 12 1 1 037 111 148
potencia para
aplicaciones espaciales
Dafio por radiacion 2 5 10 2 050 019 037 093
espacial
Fallo en circuito de 2 4 8 3 033 012 025 049
proteccion de bateria
Corto circuito en algin 2 3 6 4 025 009 019 0.28
componente
Gasificacion de 2 3 6 4 025 009 019 028
componentes
Desconexion de 1 5 5 5 020 007 007 037
baterias
Algln componente no
esta fijado de manera 1 2 2 6 0.17 0.06 0.06 0.12
correcta
Total 1 223 395

*Probabilidad normalizada

**Consecuencia normalizada

Cuadro 96. Plan de mitigacién. riesgo 2, falla de sistema de distribucién de energia eléctrica.

Causas ™ Accion Madulo
responsable
Falta de experiencia disefiando . L
N . ., Potencia, Gestion
circuitos de potencia para A No hay accion.
S - de proyectos
aplicaciones espaciales
~ Lo . Se recomienda emplear PCBs .
Dafio por radiacidn espacial C L . Potencia
aprobadas para aplicaciones espaciales.
Fallo en circuito d(? proteccion de Reallza_r’pruebas a (,ZII’CUItO de C&DH, Potencia
bateria proteccion de bateria.
Corto circuito en algiin componente E  Emplear protecciones necesarias. Potencia
Seleccionar e investigar las .
e . o Potencia,
Gasificacion de componentes C  propiedades de gasificacion de los :
. Sistemas
componentes a utilizar.
. . Unir mediante soldadura y realizar Potencia,
Desconexion de baterias E X .
pruebas de vibraciones. Estructura
Algtin componente no esta fijado de E  Realizar pruebas de vibraciones. Estructura

manera correcta

Si bien no existe accion para mitigar la falta de experiencia en disefio de circuitos de potencia para

aplicaciones espaciales, si se debe buscar personal con experiencia en circuitos de potencia para realizar
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este disefio. En Guatemala no ha existido un proyecto de esta indole, por lo que para encontrar personal

capacitado para disefiar circuitos de potencia para aplicaciones espaciales se deberia buscar en el

extranjero, lo que cual no parece factible.

Cuadro 97. Riesgo 3, dafio a celdas solares durante instalacion.

Causas Probabilidad Consecuencia Criticidad Prioridad 1/Prioridad Peso  PN* CN**

Malas técnicas de

soldadura 3 3 9 1 1 0.41 1.24 1.24
Manejo
inadecuado de 3 2 6 2 0.50 0.21 0.62 0.41
celdas solares
Las celdas solares
se fracturan 4 1 4 3 0.33 0.14 0.55 0.14
Almacenamiento
en condiciones no 2 2 4 3 0.33 0.14 0.28 0.28
apropiadas
Descarga eléctrica 2 1 2 4 0.25 0.10 0.21 0.10
Total 1 2.90 2.17

*Probabilidad normalizada

**Consecuencia normalizada

Cuadro 98. Plan de mitigacién. riesgo 3, dafio a celdas solares durante instalacion.

N Madulo
Causas ™ Accion
responsable
Malas técnicas de soldadura E  Realizar pruebas de vibraciones. Estructura
Manejo inadecuado de celdas Utilizar guantes de latex, se recomienda el uso de .
E . . . Potencia
solares pinzas de vacio®. Evitar contacto con la mano.
. No hay
Las celdas solares se fracturan A No hay accién.
responsable
Almacenamiento en Almacenar en ambiente libre de humedad, fuera .
o ] E Potencia
condiciones no apropiadas del alcance de terceros.
o Emplear regulacién de voltaje, evitar contacto .
Descarga eléctrica E Potencia

directo con polos de las celdas.

1= (AZUR SPACE, 2012)

No existe accion para evitar que las celdas solares se fracturen, mas alld de ser cuidadoso/a al realizar la

instalacion, lo cual es mas una recomendacion que una accion a tomar. Sin embargo, se contemplé este
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escenario y con el fin de minimizar su impacto en el proyecto se ordenaron quince celdas solares, cuando

las que se utilizardn serdn once. Ademads, se realizO un proceso de ensamblaje para minimizar la

probabilidad de dafio a las celdas solares durante su instalacion.

Cuadro 99. Riesgo 4, fallo de celdas solares durante mision.

Causas Probabilidad Consecuencia Criticidad  Prioridad 1/Prioridad  Peso PN*  CN**
Desconexién de
3 6 1 1 0.40 0.80 1.20
celdas solares
Colision con
] 3 3 2 0.50 0.20 0.20 0.60
basura espacial
Dafio por radiacion
) 2 2 3 0.33 0.13 0.13 0.27
espacial
Temperatura
2 2 3 0.33 0.13 0.13 0.27
elevada
Baja temperatura 2 2 3 0.33 0.13 0.13 0.27
Total 1 1.40 2.60
*Probabilidad normalizada
**Consecuencia normalizada
Cuadro 100. Plan de mitigacidn. riesgo 4, fallo de celdas solares durante mision.
. Modulo
Causas ™ Accidn
responsable
Desconexion de ] ] o Potencia,
Soldar las conexiones, realizar pruebas de vibraciones.
celdas solares Estructura
Colision con basura . No hay
] No hay accion.
espacial responsable
Dafio por radiacion Utilizar celdas solares aprobadas para el espacio con su Potenci
otencia
espacial capa protectora de vidrio (coverglass).
Temperatura elevada E Investigar. Térmico
Baja temperatura E Investigar. Térmico

No existe una accion para mitigar la colision con basura espacial, esta predomina en Orbitas bajas como

la que se planea utilizar. A pesar que no es algo muy probable, existe la posibilidad por lo que se incluyo.

En cuanto a temperatura elevada y baja, actualmente el anélisis térmico indica que el rango de temperatura

operacional de las celdas solares serd entre -44.7°C y 56.3°C, ya que la temperatura operacional de las

celdas solares es desde -170 °C hasta 120 °C no habria problema en este aspecto.



177

Figura 85. Matriz de riesgos del médulo de potencia.

La matriz de riesgos muestra que los riesgos no se encuentran dentro del rango mas critico. Sin embargo,
se debe prestar atencién a ellos y seguir el plan de mitigacion con el fin de disminuir su probabilidad, y/o
consecuencia. Ademas, se deberan tomar en cuenta los riesgos del sistema integrado y desarrollar un plan

de mitigacién de los mismos.

H. FACTIBILIDAD DE DISENO DEL MODULO DE POTENCIA DE
FASE 4

Se tom6 en cuenta la carga disponible para cargar y descargar las baterias. Se asumié que el sistema de
distribucién de potencia tenia una eficiencia de un 75%, tomando en cuenta un caso pesimista, ya que se
espera que su eficiencia sea mayor. También se tomo en cuenta el factor de temperatura como sugerido de
0.85. (Larson, et al, 1999)

Las simulaciones de potencia se realizaron computando los datos en una hoja electronica de Microsoft
Excel. Las siguientes graficas muestran los resultados obtenidos del presupuesto de potencia de acuerdo al

disefio de la fase 4 del Megaproyecto para un periodo (revolucion alrededor de la Tierra).
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Figura 86. Presupuesto de potencia fase 4 — tiempo.
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La oscilacion en la potencia generada se debe a la rotacion del satélite con respecto al eje Z. También se
tomé en cuenta el angulo limite de produccién de las celdas solares que es de 85° de acuerdo al coseno de
Kelly. (Oredsson, 2010) Se simulé el consumo de acuerdo a los tiempos utilizados para el estudio de
factibilidad de la fase 3, para poder realizar una mejor comparacion. Se tomé en cuenta que el motor

piezoeléctrico funcionaba mediante pulsos, esto se refleja como una oscilacion en el consumo de potencia.

Figura 87. Energia disponible fase 4 —tiempo.
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En la Figura 87 se muestra que en este caso si habria energia para almacenar en las baterias, sin embargo,
se recomienda que mediante programacion se evalGe si es posible llevar a cabo los diversos modos de

operacion o si es recomendable dejar el satélite con su modo de operacion de mas simple “vuelo” mientras
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el satélite se abastece de energia. Esto con el fin de garantizar que solo se operen los componentes no

vitales cuando sea posible desde una perspectiva de potencia y energia.

Tomando en cuenta el analisis de factibilidad de la fase 4 del proyecto, se calculé la potencia eléctrica
generada minima durante la fase en la cual el satélite recibia luz solar (1.56 W) y se compar6 con el
consumo de potencia mas elevado que se da con el vuelo sobre el objetivo (10.452 W). Con ello se estimo

un consumo de potencia neto de 8.892W.

Ya que este modo opera durante 450 segundos se calculo que las baterias deberian tener una profundidad
de descarga permisible de al menos 1.11 Wh. Esta profundidad de descarga equivale a un 6.61% de la
capacidad de la bateria, lo que indica que estarian dentro del rango que se habia estimado para la mision

que deberia ser menor a 10%.

También, se calculé la potencia eléctrica generada y consumida promedio las cuales fueron de 1.692 W'y
0.937 W, respectivamente. Si se obtiene un factor de seguridad con estos datos se encuentra que el mismo
es de 1.81. Se incluy6 un factor de utilizacion de los componentes no vitales con el fin de cuantificar el
efecto que tendria la programacion en la factibilidad del proyecto desde el punto de vista de este factor de

seguridad.

Para tener un factor de seguridad de 2, el factor de utilizacién correspondiente seria de 88%, por lo que
se podria accionar los modos de operacién sobre el objetivo y sobre Guatemala en un 88% de las ocasiones
que el satélite gire alrededor de la Tierra. Para un factor de seguridad de 3 se encontré que el factor de

utilizacion correspondiente seria de 53%.

En la comparacion entre el presupuesto de potencia de la fase 3 y fase 4, resulta evidente que es un
escenario mas factible el trabajado durante la fase 4. A pesar de generar menos potencia se logro
contrarrestar esto mediante la asignacion de un alto peso en las evaluaciones de conceptos de los

componentes pertenecientes a los modulos dependientes.

La simulacién realizada no sera exactamente igual al caso real ya que se realizaron muchos supuestos y
aproximaciones con el fin de poder comparar los resultados con los de la fase 3 y ademas simplificar un

analisis sumamente complejo.

Es importante notar que por las caracteristicas de la orbita no siempre se podré tener comunicacion con
la estacion terrena ubicada en Guatemala lo que altera el modo de operacion del satélite reduciendo el
consumo de potencia del satélite y la posibilidad de comunicar la informacién adquirida a la estacién
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terrena. También al accionar el motor piezoeléctrico se espera que se altere la rotacion del satélite con

respecto al eje Z por cierto periodo de tiempo, alterando la potencia eléctrica generada.

|. SISTEMA DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

Para realizar la seleccion de la OBC se investigaron distintas opciones tomando en consideracion
distintos aspectos detallados con anterioridad, se recopilaron los datos requeridos con el fin de comparar y
determinar la mejor opcién por medio del método de trade study.

Cuadro 101. Ponderacion de las variables esenciales para la seleccion de la computadora a bordo.

Variable Ponderacin 1 1 3 4 H] ] 7 ] 9 10
Masa (g) 5 79.0 712 63.4 55.7 47.9 40.1 323 248 la.8 9.0
5187
Velumen{mm™) 3 7 46307.3 | 407389 | 351705 | 29602.1 | 24033.6 | 18465.2 | 12896.8 | 7328.4 | 1760.0
Potencia (W) 3 0.4 0.4 0.3 0.3 0.2 0.2 0.1 0.1 0.0 0.0
Velocidad de
3 0.0 0.1 0.2 0.3 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
Reloj (GHz)
RAM (MB) 3 0.0 56.9 1138 170.7 227.6 2844 3413 398.2 455.1 | 512.0
Memeoria (MB) 2 0.3 111.3 2224 3335 444.6 555.7 666.8 7778 888.9 | 1000.0
Numero de
3 4.0 47 5.3 6.0 6.7 7.3 8.0 8.7 9.3 10.0
Interfaces
Curva de
3 Facil Difieil
aprendizaje
Misiones 4 Nao 5
Costo (5) 1 451.0 | 4014 351.9 3023 252.8 203.2 153.7 104.1 54.5 5.0

El cuadro anterior muestra la ponderacién y la normalizacion de valores para las variables utilizadas en
la seleccién de la computadora a bordo por medio del método de trade study, como se puede apreciar las
variables que poseen una mayor ponderacion son masa, volumen , potencia y el nimero de interfaces; el
valor para las primeras dos listadas se debe a las limitaciones que presentan los estandares del CubeSat, al
ser un 1U el espacio se limita a 10x10x10cm mientras que el peso debe mantenerse menor a 1.33kg; por
aparte la potencia es un factor crucial para el funcionamiento del CubeSat, usualmente en los CubeSat el
presupuesto de energia suele ser muy limitado por lo cual es de suma importancia que los componentes
seleccionados utilicen la menor cantidad de potencia posible; por Gltimo el ndmero de interfaces de
comunicacion establece la capacidad de interaccidn entre los distintos dispositivos y la OBC por lo cual
entre mayor sea el nimero, mayor seré la variedad de componentes que podrén ser controlados por la OBC;
la variable que sigue en ponderacion es la utilizacion de las OBC en misiones espaciales esta caracteristica
ayuda a asegurar el funcionamiento de la OBC en condiciones extremas; las ponderaciones siguientes
correspondes a valores de velocidad de procesamiento y la dificultad de utilizacidn, las cuales como se

menciond con anterioridad juegan un papel importante para la seleccion de OBC.
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Ademas, en el cuadro se presentan los valores normalizados para cada una de las variables, la
normalizacion se establecio para un intervalo de 10 valores, estos valores se calculan tomando el mejor
valor y peor valor para cada caracteristica, es decir, el que mas beneficie y el que menos beneficie; estos
valores son restados y divididos dentro de 10 el valor resultante representa el delta de diferencia que se
necesita para llegar del peor valor situado en la posicion #1 en 9 pasos hasta el mejor valor que se

encuentra en la posicion #10.

En el siguiente cuadro se observan los resultados finales del trade study, existen dos columnas para cada
opcion evaluada, la primera columna representa el valor de asignacion de la normalizacion, este se obtiene
de comparar el valor de cada caracteristica contra los 10 valores normalizados, asignando el valor (1-10)
conforme al valor normalizado que mas se apegue al valor del componte para esa caracteristica. Luego de
calcular los valores normalizados para cada caracteristica se calculan los totales multiplicando el valor
asignado del proceso anterior por su respectiva ponderacion; por Ultimo, se hace la sumatoria de todos los

totales para cada caracteristica y el valor resultante es la valoracion que recibe cada opcion.

Como se puede observar en el cuadro la mejor opcion es la Raspberry Pi Zero, su total se debe a que es
un dispositivo con grandes capacidades de procesamiento con 1GHz de velocidad de reloj y 512MB de
RAM, acompafiado de una masa (9 gramos) y volumen (65mmx30mmx5mm) muy pequefios, el Unico
factor que pone en duda su inclusién es el consumo de potencia que ronda los 0.4 W, lo cual es un valor
elevado si se toma en consideracién los limites que presentan los presupuestos de energia en este tipo de
satélites.

Cuadro 102. Seleccidn de computadora a bordo utilizando el método de trade study.

Variable

Razpherry Pi Zero

STMIIF40T

LCP 3230

Stamp?G20

Mega 2560
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Prowathens PC-
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Normalizado

Total
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o
b

o | o

@ o

RAM (ME)
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=]
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e

= | O

[

[*]

TMumero de

Interfaces

1z

10

50
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30

Curva de
aprendizaje

10

30

10

30
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10

10

10

40

10

40

10

40

10

10

Costo (§)

10

10

10

10

10

Tatal

275

216

185

168

133

100
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Para las pruebas de consumo de energia de la Raspberry Pi se realizaron mediciones del voltaje de
alimentacion y de la corriente que consume en tres estados diferentes de la computadora: inicio, pasivo y
funcionamiento. El estado de inicio corresponde al momento de encender la computadora mientras carga el
sistema operativo y se activa. El estado pasivo corresponde al momento donde todo el sistema operativo
esta cargado, pero no se encuentra en funcionamiento ningin programa adicional. El estado de
funcionamiento requiere que los programas para comunicacion con el bus de datos estén activos y
funcionando. Las mediciones se realizaron en los tres estados antes y después de haberse aplicado las

mejoras de rendimiento para el consumo energético.
El voltaje de alimentacion para la Raspberry Pi es de 4.43V como se muestra en la siguiente figura.

Figura 88. Medicion de voltaje de la Raspberry Pi con multimetro.

La siguiente figura muestra el diagrama que se utiliz6 para realizar la medicién de corriente.

Figura 89. Medicion de corriente de la Raspberry Pi.

El siguiente cuadro muestra el consumo de corriente y de energia de la Raspberry Pi sin las

modificaciones para reducir el consumo energético.
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Cuadro 103. Mediciones de energia de la Raspberry Pi sin modificaciones

Estado Consumo de corriente [mA] Consumo de energia [W]
Inicio 355 1.57
Pasivo 330 1.46
Funcionamiento 335 1.48

El siguiente cuadro muestra el consumo de corriente y de energia de la Raspberry Pi con las

modificaciones para reducir el consumo energético.

Cuadro 104. Mediciones de energia de la Raspberry Pi sin modificaciones

Estado Consumo de corriente [mA] Consumo de energia [W]
Inicio 85 0.37
Pasivo 60 0.26
Funcionamiento 65 0.28

El sistema operativo ligero instalado y las configuraciones redujeron el consumo de energia en 1.2 W
para las tres configuraciones de la computadora que se probaron, esta reduccién es significativa en el

satélite porque da lugar a mayor distribucion de los recursos energéticos en otros componentes.

Para las pruebas de interferencias electromagnéticas se expuso una Raspberry Pi (conectada Gnicamente
a su alimentacion de energia y a un monitor) al mecanismo generador de interferencias electromagnéticas.
Se realizaron mediciones de distancia y se observd el efecto producido en la computadora, el
frecuencimetro y el analizador de espectro se conectaron a la terminal del circuito que genera los pulsos

eléctricos para analizar la interferencia.

La siguiente figura muestra la aplicacion de la interferencia electromagnética sobre la Raspberry Pi.

Figura 90. Prueba de interferencia electromagnética.

* T I
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La frecuencia del pulso eléctrico aproximadamente es de 6.4920 MHz, la medicion de esta frecuencia se

muestra en la siguiente figura.

Figura 91. Frecuencia de los pulsos eléctricos para la prueba de interferencia electromagnética.

El analizador de espectro en la siguiente figura se encuentra inactivo.

Figura 92. Medicidn del analizador de espectro sin actividad electromagnética.

START — FREQUENCY MHz — STOP
LOCK

L4
FREQ ZERO

TUNING

En las siguientes figuras se muestra la medicion que realiz6 el analizador de espectro cuando se aplico

el pulso eléctrico y se generd la interferencia electromagnética. Para estas mediciones se configurd con

2MHz por division en el eje x y un nivel de referencia de -20dBm.
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Figura 93. Medicion del analizador de espectro con actividad electromagnética.

START — FREQUENCY MHz — STOP

TUNING LocK
CONTRAST

FREQ ZERO B,
LOCK SPAN _ o SPAN

START — FREQUENCY MHz — STOP
TUNING LOGK

FREQ ZERO
LOCK SPAN

El siguiente cuadro describe la relacion entre la distancia a la cual se aplicé la interferencia

electromagnética y los efectos causados a la Raspberry Pi.
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Cuadro 105. Efectos de la interferencia electromagnética.

Distancia [cm] Efecto

30 Ninguno
20 Ninguno

-
o

Ninguno

Interrupcion en los datos de salida de video
Interrupcion en los datos de salida de video
Interrupcion en los datos de salida de video
Interrupcion en los datos de salida de video
Interrupcion en los datos de salida de video
Interrupcion en los datos de salida de video

Reinicio de la computadora

Reinicio de la computadora

Reinicio de la computadora

O P N W b~ O1 O N 0 ©

Reinicio de la computadora

Con los efectos que se produjeron cuando se expuso la Raspberry Pi a interferencias electromagnéticas
se demostro una percepcion de los riesgos y posibles métodos de proteccion contra el ambiente del espacio.
Si bien la interferencia que se produjo no dafié completamente la computadora, es necesario que se proteja
porque la radiacion del espacio y los efectos naturales que provoquen singularidades eléctricas son de
magnitudes mayores a las que se generd en las pruebas.

Luego de la seleccion de la computadora a bordo se realizaron las pruebas funcionales para carga Util:
mover el carrusel, tomar fotografias y para ADCS: obtener informacién del magnetémetro y de los
fotodiodos, esto por medio del codigo generado y una Raspberry Pi.

Para las pruebas para el médulo de carga Gtil debido a que no se han definido sus componentes (camara
y motor) se utilizaron componentes sustitutos, para el caso de la cAmara se utilizé el mddulo de camara de
la Raspberry y para el motor un servomotor MG90S controlado por medio de sefiales PWM. Estas
evaluaron el envi6 de comandos de accién al médulo de carga Util.
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Figura 95. Conexion de servomotor MG90S a la Raspberry.

Video-0ut

i
&

Se probd la captura de imégenes y almacenamiento en una direccion especifica del sistema, debido a
que el médulo de cdmara de la Raspberry tiene su propio driver se desarrollé un codigo en C para que
realizara llamadas a dichas funciones con los pardmetros requeridos, para el motor se evalu6 el movimiento
a la posicién de los tres filtros estos situados 0°, 90° y 180° el movimiento es controlado por medio de

sefiales PWM, la posicion es determinada debido al tiempo de la onda.

A continuacion, se presenta el resultado de la captura de imagenes por medio del médulo de la camara
de la Raspberry.
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Figura 97. Captura de imagen de prueba con el médulo de camara de la Raspberry.

El control de la camara no representé mayor impedimento debido a que es un modulo especificamente
desarrollado para la Raspberry, el sistema operativo Raspbian ya cuenta con un driver para su operacion, lo

que se implemento fue las llamadas a esas funciones las cuales funcionaron perfectamente,

La secuencia de iméagenes a continuacion son el resultado del movimiento del carrusel, como se puede
apreciar se tienen tres filtros respectivamente enumerados, la posicién del filtro actual (filtro con el cual se
esta tomando la imagen) se presenta subrayada en rojo, el movimiento para el filtro #1 es de 0°, para el #2
es de 90° y para el #3 de 180°. Para lograr su movimiento se desarrollé un driver que recibe como
parametro el nimero de filtro a colocar, este envia sefiales PWM por medio del GPIO 12 al cual esta

conectado el servomotor.

Figura 98. Movimiento de carrusel a 0°.
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Figura 99. Movimiento de carrusel a 90°.

Figura 100. Movimiento de carrusel a 180°.

Aungue este no es el motor definitivo algo que se notd en las pruebas del movimiento del carrusel es que
este no queda perfectamente alineado a la posicion esperada, como se puede apreciar en las figuras, la
posicion del servomotor varia una cantidad pequefia de grados, esto es un factor importante a tomar en
consideracion en el disefio del carrusel para lograr que el lente de la cdmara se acople bien al filtro.

En la mision el CubeSat debe ser capaz de tomar tres fotos con distinto filtro del mismo objetivo, el
modulo de carga util definié que el tiempo maximo para mover el carrusel y tomar la foto es de dos

segundos. Por lo cual luego de evaluar el funcionamiento del mddulo de carga Util se realizaron pruebas de
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respuesta para verificar que las acciones realizadas cumplieran los requisitos funcionales 12 y 13, ademas

el conjunto de acciones (tomar fotografia y mover carrusel) no sobrepasara los dos segundos.

Cuadro 106. Tiempos promedio de ejecucion para cada una de las actividades de carga Util.

Actividad Tomar fotografia Mover carrusel Tomar fotografia y

mover carrusel

Tiempo promedio (s) 0.00084924 0.00084328 0.00170292

El cuadro anterior muestra el promedio del tiempo de ejecucion para las actividades de carga Util, este
es el promedio encontrado después de la ejecucidon de la actividad 25 veces, para asegurar que el resultado
no se ve afectado por datos extremos, es decir, datos de tiempos muy cortos o de tiempos muy largos se

calcul6 la desviacion estandar.

Cuadro 107. Desviacion estandar para cada una de las actividades de carga Util.

Actividad Tomar fotografia Mover carrusel Tomar fotografia v

mover carrusel

Desviacion estandar 6.28x10° 8.1x10% 1.2x10%

Los resultados de la desviacion estandar presentados en el cuadro anterior nos dicen que los datos de los
tiempos de ejecucién se mantienen concentrados cerca de la media; estos tiempos de ejecucion se
encuentran entre el rango de los microsegundos, estos estan muy por debajo de los requeridos que son de
un segundo, incluso para los tiempos que involucran ambas actividades no se sobrepasa el segundo.
Aungue aun no se hayan definido los componentes para la carga Util se puede decir que al menos se
comprobd que existe la posibilidad de mover el carrusel de filtros y tomar una foto en menos de 2
segundos. Un aspecto que podria afectar el tiempo de ejecucion del movimiento del carrusel es el peso que
los lentes puedan tener debido a que las pruebas realizadas se realizaron son un peso sobre el servomotor.

Las pruebas para el modulo de ADCS se realizaron por medio de un Arduino Uno debido a que las
pruebas con los componentes reales quedaban fuera del alcance de este trabajo, lo que se evalla es la
implementacién de un protocolo util para la interaccion y la del software que garantice el intercambio de
informacion; por lo cual se desarroll6 un programa que simulara el funcionamiento de los componentes,
éste funcionaba como esclavo de la Raspberry por medio del protocolo de comunicacion 12C, para la
obtencidn de datos se generaron nimeros aleatorios dentro del rango de valores que especificaba la hoja de
datos para cada componente. Con esto se prob6 el protocolo de comunicacion establecido para la
interaccion (12C) entre madulos en este caso la interaccion con el médulo de ADCS, la interaccion es
garantizada por medio de los drivers desarrollados para cada componente los cuales permiten la

configuracién y la lectura de valores.
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Figura 101. Comunicacion de Raspberry con Arduino por medio de protocolo 12C.
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Por medio del programa del Arduino se verifico la rutina de configuracion y de obtencion de datos para
cada componente, es decir se verifico que se estuvieran enviando las instrucciones correctas a las
direcciones especificas. En consola se imprimen los registros a los cuales se esta accediendo, si el registro
es de escritura inmediatamente después se presenta el valor que se esta escribiendo por la OBC que es el
maestro. Ambos dispositivos fueron primero configurados y luego se realizé la lectura de datos. A

continuacion, se presenta la verificacion para el magnetémetro HMC5883L.

Figura 102. Verificacion de comandos trasmitidos por medio del protocolo de comunicacién 12C para el chip
HMC5883L (magnetometro).

&9 COM4 (Arduino/Genuino Uno) - [} X
| Enviar

Data Recibida
CONFIGURATICON A
value: 112
CONFIGURATION B
value: 32

REGISTER MODE

value: 1

REGISTER STATUS
REGISTER OUTPUT LSB X
REGISTER OUTFUT MSB X
REGISTER OUTPUT LSB Y Lectura de datos
REGISTER OUTPUT MSB Y
REGISTER OUTPUT LSB Z
REGISTER OUTPUT MSB Z

Configuracion

Autoscroll Sin ajuste de linea 9600 baudio v Clear output

La configuracion se realizd como se defini6 en el disefio. Como se puede apreciar en la figura anterior
se escribio al registro de configuracién A, este registro es el encargado de manejar el promedio de
muestreo, la velocidad de salida de datos y de la configuracion de medicién; en él se definié un nimero
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promedio de ocho muestras por medicidn, una velocidad de datos de 15 Hz y la configuracion de medicion
normal, esta configuracién esta representada por la secuencia de bits 0b0111 0000 el cual representa el
valor decimal de 112. Ademas, se configuro el registro de configuracion B, este registro es el encargado de
la configuracion de ganancia; se establecio la ganancia por defecto de 1090 (LSb/Gauss) esta configuracion
esta representada por la secuencia de bits 0b0010 0000 el cual representa el valor decimal de 32. Por
altimo, se configuro el registro de modo para establecer el modo en una sola medicion esta configuracion

esta representada por la secuencia de bits 0b0000 0001 el cual representa el valor decimal de 1.

En la etapa de lectura de datos se lee a la direccidn de los outputs, como se puede observar en la figura
para leer cada valor (X, Y, Z) se debe leer a dos registros distintos, esto se debe a que los valores del
magnetémetro son de 12 bits por lo cual se requiere de dos registros de 8 bits para su representacion. A
continuacion, se presenta la informacion obtenida de correr esta secuencia de instrucciones en cinco

ocasiones.

Figura 103. Datos X, Y y Z obtenidos del magnetémetro.

pi@raspbern

-905. (:;un, 000
126.000000

A través de esta prueba se comprobd el funcionamiento del bus datos 12C de manera bidireccional
debido a que se esta recibiendo y mandando datos, entre el maestro OBC y el Arduino Uno simulando el
magnetémetro HMC5883L que actla como esclavo. Los datos enviados del OBC al Arduino se
transmitieron sin ninguna complicacion y fueron recibidos exitosamente, de la misma manera los datos

enviados por el Arduino que fueron generados aleatoriamente fueron recibidos con éxito por la OBC.

Ahora, se presenta la verificacion para el convertidor de sefiales analégico a digital ADC128D818 el

cual convertira las sefiales de los fotodiodos.
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Figura 105. Verificacion de comandos trasmitidos por medio del protocolo de comunicacion 12C para el chip

€ COM4 (Arduino/Genuino Uno)

ADC128D818.

Enviar

Ready!
REGISTER BUSY STATUS

REGISTER ADVANCED CONFIGURATION

value: 0

REGISTER CONVERSION RATE
value: 0

REGISTER CHANEL DISABLE
value: 192

REGISTER CONFIGURATICN
value: 1

REGISTER BUSY STATUS
REGISTER CHANEL READING IO
REGISTER CHANEL READING Il
REGISTER CHANEL READING I2
REGISTER CHANEL READING I3
REGISTER CHANEL READING I4
REGISTER CHANEL READING IS
REGISTER CONFIGURATION
value: 8

Configuracion

Lectura de datos

Autoscroll

Sin ajuste de linea +

9600 baudio

v Clear output

Para la configuracion del ADC128D818, se configuro el registro de configuracion avanzada en este se

definid que se utilizaria el voltaje de referencia interno y que se utilizaria el modo 0 esta configuracion esta
representada por la secuencia de bits 0b0000 0000 el cual representa el valor decimal de 0. También se

configurd el registro de tasa de conversion el cual se definid6 en “Low Power Conversion” esta
configuracién esta representada por la secuencia de bits 0b0000 0000 el cual representa el valor decimal de
0, se utilizé el registro de deshabilitar canales para dejar habilitados Unicamente los seis canales necesarios
para los fotodiodos esto por medio de la secuencia de bits 0b1100 0000 que representa el valor decimal de

192. Por (ltimo, se configuré con la secuencia de bits 0b0000 0001 el registro de configuracion para
habilitar el comienzo de las operaciones.

En la etapa de lectura de datos se lee a la direccién de lectura de los canales, en este caso los canales del

10 al I5 debido a que se estd simulando la lectura de los seis fotodiodos. A continuacion, se presenta la

informacion obtenida de correr esta secuencia de instrucciones, en cinco ocasiones.

Figura 106. Datos 10-15 obtenidos del convertidor de sefiales analdgica a digital.
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De la misma forma se verific el correcto funcionamiento del bus de datos 12C para el envio y
recepcién de datos, en este caso entre la OBC que actla como maestro y el Arduino Uno simulando el

ADC128D818 actuando como esclavo.

Luego de evaluar su funcionamiento, al igual que con el moédulo de carga Util se realizaron pruebas de
respuesta para verificar que se tenga el nivel requerido por los requerimientos funcionales.

Cuadro 108. Tiempos de ejecucion promedio para cada una de las actividades de ADCS.

o Toma de datos del Toma de datos de los Tomar de datos de
Actividad 3 .
magnetometro fotodiodos ambos
Tiempo promedio
1.39136 1.97568 3.22008

(ms)

El cuadro anterior muestra el promedio del tiempo de ejecucion para las actividades de ADCS, este es el
promedio encontrado después de la ejecucion de la actividad 25 veces, para asegurar que el resultado no se

ve afectado por datos extremos que puedan incumplir los requerimientos se calcul6 la desviacién estandar.

Cuadro 109. Desviacion estandar para cada una de las actividades de ADCS.

o Toma de datos del Toma de datos de los Tomar de datos de
Actividad i .
magnetometro fotodiodos ambos
Desviacion estandar 1.46x10* 9.68x10° 6.99x10°°

Por los valores de la desviacion estandar que se muestran en el cuadro anterior se puede decir que los
datos estan concentrados cerca de su respectiva media, lo cual nos aleja a la idea que puedan haber valores
extremos que sobrepasen los limites de tiempo establecidos. El tiempo de respuesta definido por los
requerimientos debia ser menor a los 300 ms para cada consulta de datos, segln los tiempos promedios de
gjecucion estos se encuentran muy por debajo de este limite, estos no sobrepasan los 5 ms. Aunque existe
un margen amplio no se puede asegurar que funcionara de igual con los componentes reales debido a que la
velocidad de transmision del 12C siempre estara limitada por la velocidad de transmisién de los otros
dispositivos.

Para finalizar, debido a que el bus de datos es el que estara en constante funcionamiento cuando el
satélite esté en drbita y de él depende gran parte del éxito de la mision se simul6 la recepcion de datos para
al menos una Orbita a la tierra la cual se realizard aproximadamente cada 105 minutos, tomando datos de
los componentes cada 2 minutos, con el fin de verificar que los datos eran adquiridos sin complicaciones.
La prueba se realiz6 con éxito comunicandose un total de 53 veces para cada componente. De igual
manera por medio de las pruebas de estrés se determind que el modulo de cAmara de la Raspberry no es
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capaz de operar de manera continua cuando se requiere tomar 25 fotografias seguidas, debido a que en las
pruebas realizadas las fotografias obtenidas resultaron ser de un color totalmente negro, asi mismo con el
movimiento del carrusel (25 veces) se encontr6 que la Raspberry no es capaz de mantener el consumo de

energia cuando se alimenta de 5V a 700mA provocando que esta se apague, pero la misma prueba realizada
con una alimentacion de 5V a 1.5A fue exitosa.

Se realizaron pruebas unitarias para comprobar el funcionamiento de las funciones del bus de datos 12C

correspondientes al médulo de energia y comunicaciones, la siguiente figura muestra los resultados de estas
pruebas.

Figura 107. Pruebas unitarias del bus de datos 12C.

pi@raspberrypi: ./tests
Raspberry Pi I2C
unitario - Conectar esclavo: Success
unitario - Escribir registros a archivo de texto: Success
unitario - Obtener estado de carga: Success
unitario - Validar estado de carga: Success
unitario - Almacenar estado de carga: Success
unitario - Obtener voltaje de las baterias: Success
unitario - Validar voltaje de las baterias: Success

unitario - Almacenar voltaje de las baterias: Success

unitario - Obtener temperatura de las baterias: Success

unitario - Validar temperatura de las baterias: Success
unitario - Almacenar temperatura de las baterias: Success
unitario Enviar imagen: Success
unitario - Enviar registros: Success

13 tests exitosos de 13 realizados

0 tests fallidos de 13 realizados

pi@raspberrypi:

Para el cumplimiento de los requisitos del sistema se siguié la arquitectura planteada para realizar las
pruebas con los mddulos de energia y comunicaciones. Los componentes del mddulo de energia se
simularon con un Arduino Uno porque las pruebas con los componentes reales quedaban fuera del alcance
de este trabajo, lo que realmente se quiso probar es que la computadora a bordo del satélite utilice de
manera adecuada el bus de datos, interprete correctamente los datos, los valide y los almacene. Las pruebas
integradoras con los componentes reales requerian la creacion de una placa y la calibracion de los
componentes. Sin embargo, las simulaciones de los componentes se programaron de tal forma que el
Arduino Uno respondiera con los valores y el formato que especifica la hoja de datos de cada componente
para que las pruebas se apeguen lo mas posibles a las condiciones reales del satélite. EI modulo de
comunicaciones tiene definido su componente, pero no se obtuvo acceso a la informacién del formato de
las instrucciones para su comunicacion con el bus de datos, por lo tanto, las pruebas con este médulo

fueron més de transferencia de la informacion por el bus de datos y no del funcionamiento especifico del
componente.

Segun simulaciones que se realizaron por miembros del equipo, tomando en cuenta la drbita del satélite,

se estimé que el satélite se tomard una hora y treinta minutos aproximadamente para completar una orbita.
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Con el fin de validar el funcionamiento de los demas mddulos y en base a los requerimientos planteados, la
prueba de captura de informacion del médulo de energia durante este tiempo se realizo exitosamente, como
se observa en las siguientes figuras donde se graficaron los valores almacenados. EI componente encargado
de medir la temperatura de la bateria tiene un muestreo mas seguido porque se requiere monitorear
constantemente este valor con el fin de implementar un mecanismo de calentamiento de las baterias si su
temperatura se acerca a los 5 °C. En el presente trabajo no se cubrié la validacion de la temperatura al
Ilegar a este margen critico porque todavia no esta definido el mecanismo de calentamiento de las baterias

ni los valores estimados en los cuales se debe accionar.

Para almacenar los valores mencionados se utilizaron las siguientes estructuras de datos.

Figura 108. Estructuras de datos.

temperatura_bateria estado_de_carga_bateria voltaje_bateria
+ id[3]: char + id[3]: char + id[3]: char
+ time_stamp[26]: char + time_stamp[26]: char + time_stamp[26]: char
+ valor: float + yalor: float + yalor: float

Las mediciones cada 2 minutos del estado de carga de las baterias durante 1 hora y 30 minutos se

muestran en la siguiente figura.

Figura 109. Mediciones durante 1 hora y 30 minutos de estado de carga de las baterias.

Estado de carga de las baterias
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Tiempo

Las mediciones cada 2 minutos del estado de carga de las baterias durante 24 horas se muestran en la

siguiente figura.



197

Figura 110. Mediciones durante 24 horas de estado de carga de las baterias.
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Tiempo

Las mediciones cada 2 minutos del voltaje disponible en las baterias durante 1 hora y 30 minutos se

muestran a continuacion.

Figura 111. Mediciones durante 1 hora y 30 minutos del voltaje disponible en las baterias.
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Las mediciones cada 2 minutos del voltaje disponible en las baterias durante 24 horas se muestran a
continuacion.

Figura 112. Mediciones durante 24 horas del voltaje disponible en las baterias.
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Tiempo

Las mediciones cada minuto de la temperatura de las baterias durante 1 hora y 30 minutos se muestran

en la siguiente figura.

Figura 113. Mediciones durante 1 hora y 30 minutos de la temperatura de las baterias.
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Las mediciones cada minuto de la temperatura de las baterias durante 24 horas se muestran en la
siguiente figura.

Figura 114. Mediciones durante 24 horas de la temperatura de las baterias.
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Tiempo

El tiempo de envio de la informacién almacenada de los tres componentes del mddulo de energia
durante el tiempo aproximado de una orbita del satélite y el tiempo de envio de dos imagenes se muestran

en el siguiente cuadro.

Cuadro 110. Tiempos de envio de informacion al médulo de comunicaciones.

Datos Tamafio [KiloBytes] Tiempo [s]

Estado de carga de las baterias, voltaje almacenado en 6.61 17
las baterias y temperatura de las baterias.

Imagen con resolucién de 720x480 337.5 158
Imagen con resolucién de 1280x720 900 562
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Figura 115. Tiempo de envio de datos del mddulo de energia.

pi@raspberrypi:-/Desktop !

Raspberry P1 I2C

Esclavo 8 conectado

Conectando con modulo de comunicaciones

Resuesta del modulo de comunicaciones: 1

Enviando 6.61 KBytes de logs
At time: 29/10/2017 19:25:03
Transmision finalizada

AF time: 29/19/2017 19:25:20

Figura 116. Tiempo de envio de imagen de 337.5 KBytes.

pi@raspberrypi: - top % gcc -o master rpi_i2c_master.c -std=c99 -lm -w
pi@raspberrypi: esktop $ ./master

Raspberry P1 I2C

Esclavo 8 conectado

Conectando con modulo de comunicaciones

Resuesta del modulo de comunicaciones: 00000001

Enviando imagen de 337.5 KBytes

At time: 29/10/2017 18:41:40

Transmision finalizada

A‘!.: time: 29/10/2017 18:44:18

Figura 117. Tiempo de envio de imagen de 900 KBytes.

pi@raspberrypi:-/Desktop $ gcc -o master rpi_i2c_master.c -std=c99 -lm -
pi@raspberrypi:-/Desktop $ ./master

Raspberry P1 I2C

Esclavo 8 conectado ‘ .

Conectando con modulo de comunicaciones

Resuesta del modulo de comunicaciones: 00000001
Enviando imagen de 900 KBytes

At time: 29/10/2017 19:14:20

Transmision finalizada

At time: 29/10/2017 19:23:42

Para comprobar el funcionamiento del bus de datos se utilizé un osciloscopio y analizador 16gico de
sefiales. Se utilizaron los métodos definidos en la arquitectura de software, especificamente las que
obtienen informacion de los componentes del médulo de energia. Con estos métodos se realizaron
mediciones con los instrumentos y se obtuvieron graficas del comportamiento de las sefiales del bus de

datos. EI ambiente con los instrumentos utilizados para estas mediciones se muestra en la siguiente figura.
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Figura 118. Mediciones con osciloscopio del bus de datos.
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La siguiente figura contiene las mediciones realizadas con el osciloscopio para una prueba de
comunicacion que duré 20 segundos.

Figura 119. Mediciones del bus de datos por 20 segundos.
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La siguiente figura contiene las mediciones realizadas con el osciloscopio para una prueba de

comunicacion que duré 10 minutos.

Figura 120. Mediciones del bus de datos por 10 minutos.

C1|C2 |8000 samples at 12.12 Hz | 2017-10-23 0

44 min 33 min

Las siguientes figuras contienen una medicidn realizada con el osciloscopio para observar el cambio de
las sefiales en la transmisidn de datos. En las primeras dos figuras se realiz6 una lectura, en la Gltima se

realizaron tres lecturas.

Figura 121. Medicidn de una lectura del bus con escala de tiempo de 5 ms.
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Figura 122. Medicidn de una lectura del bus de datos con escala de tiempo de 20 ms.

ib

X2: 385.7 ms

289.5 ms 9.5 369.5 ms 389 409.5 ms

447 A: -960.5 mV  AJAX:

C1: 1.948V A: -1458V AJAX: -11.81 Vfs

04ms  AX: 1234 ms

-30 ms
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El siguiente cuadro contiene la cantidad de registros que se almacenaron durante 24 horas y la cantidad
tedrica de registros que debieron ser almacenados.

Cuadro 111. Cantidad de mediciones del bus de datos durante 24 horas

Componente Cantidad de registros Cantidad de registros Porcentaje de registros
tedrica practica almacenados
BQ287610 720 705 97.9%
INA3221 720 705 97.9%
TMP101 1440 1410 97.9%

Durante el periodo de tiempo de las pruebas no surgio ningln error que provocara la modificacion en
los datos por parte del bus de datos y se trasmitieron un 97% de los valores satisfactoriamente. El
comportamiento del bus de datos en la comunicacion con los componentes se midid utilizando un
osciloscopio y analizador ldgico de sefiales. Las mediciones no se realizaron sobre la prueba de una hora y
treinta minutos porque el instrumento de medicion tenia limitaciones en cuanto a la frecuencia de
mediciones. Como se observa en las figuras 121 y 122 el tiempo en el cual se reporta el valor méas bajo en
el voltaje de la sefial del bus de datos es entre 5y 6 milisegundos. Al hacer las mediciones sobre una hora 'y
media la frecuencia que establecia el osciloscopio brindaba mediciones cada segundo, por lo tanto no se
apreciaba una caida significativa de voltaje cuando se realizaba la transmisién de datos. Este fendmeno se
puede apreciar en las figuras 119 y 120 porque para las pruebas de mediciones durante 10 minutos el
osciloscopio brindaba mediciones cada 80 milisegundos, y para la prueba de 20 segundos cada 3.12
milisegundos. En ambas figuras se puede observar la diferencia que existe en los valores que se reportan en
la caida de la sefial para el voltaje, para la prueba de 10 minutos la sefial no reporta valores tan bajos. Esto
no significa que el bus de datos no esta funcionando, al contrario, las pruebas reportan que los datos fueron

transmitidos exitosamente con el bus de datos sin ninguna pérdida o alteracion.

Las siguientes figuras muestran el funcionamiento de las dos Raspberry Pi que componen el método de
redundancia.
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Figura 124. Método de redundancia para la primera Raspberry Pi.

Senizl da vida="1"
Bus mester="1"

Mazzter =ls2r bus
mEzter

Trzbajar como
rezpaldo

Trabajar como
principal

Figura 125. Método de redundancia para la segunda Raspberry Pi.

Senizl da vida="1"
Bus mester="1

Mazzter =ls2r bus
mEzter

Trzbajar como
respaldo




206

La siguiente figura muestra el funcionamiento del método de redundancia para la computadora

principal.

Figura 126. Diagrama de flujo para computadora principal del método de redundancia.

Pusrto
UART

&

¥

Envizr sefizl davids
¥ bus mester

La siguiente figura muestra el funcionamiento del método de redundancia para la computadora de

respaldo.

Figura 127. Diagrama de flujo para computadora de respaldo del método de redundancia.
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Alive =-1

|
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Se realizaron pruebas unitarias para comprobar el funcionamiento del método de redundancia, la

siguiente figura muestra el resultado de estas.

Figura 128. Pruebas unitarias del mecanismo de redundancia.

rr

El siguiente cuadro contiene la cantidad de veces que se reiniciaron las computadoras en las pruebas de

tiempo prolongado y el tiempo promedio que operaron hasta reiniciarse.

Cuadro 112. Cantidad de reinicios de computadoras y tiempos de operacion.

Computadora Cantidad de reinicios Tiempo de operacion [m]
Raspberry Pi 1 80 17.70
84 16.83

Raspberry Pi 2

La siguiente figura muestra la comparacion entre los tiempos de operacién antes de reiniciarse de las

dos computadoras.

Figura 129. Tiempos de operacion antes de reinicio.
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Cuando se analizaron los archivos que almacenan los registros obtenidos de las lecturas del bus de

datos, se observé el comportamiento de las computadoras durante las pruebas de tiempo prolongado, como
lo muestra la siguiente figura.

1.00-

0.75-
Y Computer
=
2 0.50- -RF"‘
° B ez
025-
0.00-

Dec/27¥ 06:00

Figura 130. Funcionamiento de computadoras en pruebas de tiempo prolongado.

Dec/27 10:00 Dec/27 14:00

Dec/27 18:00
Date

Dec/2¥ 22:00 Dec/28 02:00

La siguiente figura muestra el funcionamiento de las computadoras en las primeras dos horas de las
pruebas de tiempo prolongado.

Figura 131. Funcionamiento de redundancia en las primeras dos horas.

1.00 -
0.75-

=
3 0.50-
3

Computer
RP1
B rez

0.25-

0.00 -

0310 03:20 03:30

03:40 03:50 04:00 0410

Date

04:20 04:30 04:40 04:50 05:00 05:10 05:20
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La siguiente figura muestra el funcionamiento de las computadoras por dos horas en la mitad de las
pruebas de tiempo prolongado.
Figura 132. Funcionamiento de redundancia a mitad de la prueba de tiempo prolongado.
1.00-
0.75-

- Computer

§ 0.50- - RP1

< B re2

0.25-

0.00-

14.I10 14.|20 14.I30 14.|40 14.I50 15.|00 15.I10 15.|20 15.I30 15.|40

Date

15:50 16:00 1610

La siguiente figura muestra el funcionamiento de las computadoras en las Gltimas tres horas de las
pruebas de tiempo prolongado.

Figura 133. Funcionamiento de redundancia en las Gltimas tres horas.
1.00-
0.75-
- Computer
3 050- [ re4
(51 - RP2
0.25-
0.00-

00:10 00:20 00:30 00:40 00:50 O01:00 0110 01:20 01:20 01:40 01:50 02:00 0210 0220 02:30 02:40 0250
Date
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La siguiente figura muestra el funcionamiento de las computadoras en la primera mitad de las pruebas

de tiempo prolongado.
Figura 134. Funcionamiento de redundancia en las primeras doce horas.

1.00 -
075~
— Computer
=
2 0.50- - RP1
= B =P
0.25-
0.00 -

0300 03:45 0430 0515 06:00 06:45 0730 0815 09:00 09:45 10:30 11:15 12:00 12:45 13:30 1415 1500 1545
Date

La siguiente figura muestra el funcionamiento de las computadoras en la segunda mitad de las pruebas
de tiempo prolongado.

Figura 135. Funcionamiento de redundancia en las Gltimas doce horas.

.00 -
0.75 -
— Computer
[
3 0.50- I rPa
8 [ -
0.25-
0.00 -

15:00 15:45 16830 17:15 18:00 1845 1930 20:15 21:00 21:45 22:30 2315 00:00 00:45 01:30 02:15 03:00
Date

Se comprob6 que el método de redundancia funciona correctamente ya que en las pruebas de tiempo
prolongado el bus de datos no se saturd o dejo de funcionar la comunicacién para obtener los valores de los
componentes. EI mecanismo permitié que las computadoras interpretaran correctamente el estado del
sistema y que operaran de acuerdo con esto. Al analizar los registros de operaciones de las computadoras se

observé que en las Gltimas horas de ejecucion los valores reportados presentan mucha diferencia en las
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horas de operacién y existen varias medidas realizadas por ambas computadoras en un mismo periodo de
tiempo, esto no es indicador que el mecanismo estaba funcionando incorrectamente, ya que de haber sido
asi el bus de datos se hubiera detenido y las mediciones no hubieran continuado (como se comprobd en las
pruebas de errores introducidos cuando actlan dos computadoras como principales). La razén de esto es
que la Raspberry Pi no cuenta con un reloj integrado, este componente es el encargado, entre otras cosas, de
mantener la hora de la computadora actualizada aun cuando este apagada. Por lo tanto, al no tener un reloj

integrado cada vez que se reinicia la computadora el tiempo que maneja se ve afectado con retrasos.

A pesar de que el mecanismo de redundancia funciond correctamente, este no cumple con el requisito
de consumo energético del satélite. Al medir este consumo en las operaciones resultdé que el sistema
completo con ambas computadoras necesita 0.56 W para su funcionamiento. Esto sobrepasa en 0.16 W el
maximo asignado para el médulo de manejo de comandos y datos. Para que este mecanismo se pueda
implementar sin correr riesgos de no tener energia suficiente, es necesario disponer de al menos 0.56 W

para el médulo o de implementar computadoras con un menor consumo energético.

J. SIMULACION DE ORIENTACION DEL SATELITE

Como resultado de la simulacion se obtuvo una animacién para observar como se logra estabilizar el

sistema después de cierto tiempo en el espacio.

Figura 136. Resultado final de la simulacion, animacién del planeta con un satélite con cambios de orientacidn.
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K. ESTABILIDAD DEL SISTEMA

Para encontrar la estabilidad del sistema utilizando el método directo de Lyapunov, se debe tener un
candidato que ayude a comprobar como cambia la energia del sistema. Debido a que la parte que interesa es

la rotacional y el cambio de energia, se puede utilizar como candidato la energia cinética rotacional.

1 T
V(x) = i Loqt @

(73)
Por lo tanto, si se reemplazan los vectores de inercia y velocidades angulares en la ecuacion (73) se
obtiene:
1 I, 0 0w,
V(w) =3 [@x @y @]|0 [, 0]]w,
0 0 I|lw

1
V(w) = 3 (w02l + 2L, + @,2,) >0V w # 0
(74)
La ecuacion (74) demuestra que el candidato demuestra el primer requisito de Lyapunov para

comprobar la estabilidad del sistema por lo que el siguiente paso es realizar el calculo de la derivada.

V@) = o
©) = 5= f()

(75)
Donde f(w) son las ecuaciones de Euler (31), despejadas para . Sin tomar en cuenta cualquier accion

externa a la propia del satélite, es decir, torques de control ni perturbaciones.

1
{E Uy — IZ)‘UY‘UZ]I

. 1
Viw)= [0 @y @]lp (U~ oz
Y
|i (Iy — Iy)wyw |
lIZ x — ly)wy YJ
V(w) = (y — IDwywyw; + (Iy — Iwywyw, + (I — Iy)wywyw, =0
(76)
El resultado de la ecuacion (76) no demuestra nada sobre el sistema mas que es estable. No obstante,
existe la posibilidad de integrar la accion de control en el sistema y asi comprobar si el control ayudaria a

encontrar si el sistema es globalmente asintéticamente estable.

V(w) = —kw? - k0,2 —k,w,? <0
(77)
Al obtener este resultado se demuestra que el sistema es asintéticamente estable, por lo que se debe
comprobar el limite al infinito.

lim V(w) = o

W — ©
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(78)
A través de las ecuaciones (74), (77) y (78) se demuestra que el sistema es globalmente asintoticamente
estable (G.A.S.).

L. CONTROLADOR PID

El controlador PID fue utilizado solamente para controlar la velocidad angular del satélite. Esto
presentd una desventaja debido a que se debe trabajar de manera desacoplada las variables de estado del
sistema. Esto es un problema debido a que se tendra siempre varios sistemas de una entrada y una salida
desacoplados que no permite visualizar de manera directa como le afecta un eje al otro. A continuacion, se
presentan los resultados de velocidades angulares, torques de control y de evolucién de cuaterniones.

Figura 137. Estados de los cuaterniones del sistema con un controlar PID.

Observacion de estados de cuaterniones

€.r €y €.

!'Ifl

Cluaternion

60 80 100 120 140 160 180
t (min)

Figura 138. Velocidades angulares del sistema con un controlar PID.

[ —w () -]
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Se puede observar que se obtiene un resultado bastante bueno con respecto a las velocidades angulares
del sistema debido a que convergen a 0 o0 al menos a un valor bastante aproximado a 0. Esto quiere decir
que el control estd actuando de la manera correcta y esta extrayendo la energia del sistema. El tiempo en
estas simulaciones realmente es menor debido a que por cuestiones de simulacién se coloco en minutos la
escala cuando realmente cada un minuto representa 500 microsegundos. En el caso de los cuaterniones, se
puede observar que realmente no se obtiene el comportamiento deseado, por lo que el satélite no se queda
en la posicion de referencia. Esto es porque como en el control PID estan todas las entradas y salidas
desacopladas no se coloco un control que tomara en cuenta tanto la velocidad como orientacion por lo que

ese recurso no se esta tomando en cuenta porque no funcionaria adecuadamente.

Figura 139. Torques de control obtenidos para cada eje con un controlar PID.

[— () m(t) 7. (t)]

Torque de control

0.8 T T T T T T T T

NN |

7(t) (N m)

| I I 1 I 1 1 1 1
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180

t (min)

Por ultimo, se puede observar que los torques de control no tienen una magnitud muy grande, lo que
permite que si se pueda implementar ese control. Esto es importante porque si se necesitaran torques muy
grandes las ruedas de inercia o electroimanes deberian ser mas grandes y luego de cierta magnitud ya no
caben dentro del satélite o tampoco son faciles de encontrar en el mercado. No obstante, un aspecto
importante que se encontrd es que el control PID realmente terminé siendo un Pl debido a que la parte

derivativa vuelve inestable al sistema.

M. CONTROLADOR REGULADOR LINEAL CUADRATICO
(LQR)
El control LQR resultd ser un experimento interesante para el satélite. EI primer paso fue obtener la

matriz de constantes para controlar el sistema y acoplar una variable de estado con otras e ingresar ese

control al modelo no lineal. La matriz K fue la siguiente.
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1 0 0 01 0O

K=1l0 1. 0 0 0 1 0
0O 01 00 0 1

Esta matriz representa la forma que se deben acoplar las variables de estado de la manera mas eficiente

para poder llegar a controlar el satélite. Esto quiere decir lo siguiente:

u= —kx

(79)
Donde x son las variables de estado, es decir los cuatro cuaterniones y las velocidades angulares. Esto
daria como resultado que u se convierta en una combinacion del cuaternion que describe el angulo en un
eje y la velocidad angular que describe como cambia ese angulo, por consiguiente, esto se convierte en una

solucién de la siguiente forma:

u= —K,e—- Ky

(80)
Esta expresion es importante porque demuestra que el control ideal para controlar el satélite es un PD,
porque la parte proporcional es con el angulo, es decir el cuaternién, y la parte derivativa es como cambia
ese, es decir, la velocidad angular. Esto simplifica la solucién al problema de control. A continuacién, se

presentan los resultados del control LQR.

Figura 140. Estado de cuaterniones con control LQR sin penalizacion.
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Se puede observar que los cuaterniones en esta ocasion si llegan a cumplir los valores esperados. Esto

quiere decir que el control no solo esta haciendo que se reduzca la velocidad angular de cada eje sino
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también esta llegando a la referencia que se habia establecido con el cuaternion de error. Es por esto que el
término n llega a 1 y los otros tres valores convergen a 0.

Figura 141. Velocidades angulares del sistema con control LQR sin penalizacion.
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Figura 142. Torques de control del sistema obtenidos con control LQR sin penalizacién.
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De primer plano se puede observar que este control presenté un problema discutido anteriormente, el
hecho que los torques deben ser de magnitud entre 0 a 6 Nm para que sea factible implementar el control.

Esto es principalmente porque en el LQR no se penalizd ninguna variable de estado. Es por esta misma



217

razén que el control actla de manera tan abrupta y trata de reducir en una misma accion de perturbacion. A
pesar de no ser un resultado esperado, se hizo un cambio y se penalizaron las velocidades angulares por lo

que se obtuvo la siguiente matriz K.

1 0 0 0 0025 0 O
K=0 1 0 0 0 0.025 0
0 01 0 0 0 0.025

Esta nueva matriz obtuvo mejores resultados, los cuales se presentan a continuacion:

Figura 143. Estado de cuaterniones con control LQR con penalizacion.
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Figura 144. Velocidades angulares del sistema con control LQR con penalizacién.
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En los resultados del LQR con penalizacion se puede observar que ahora se obtiene de una manera mas
suavizada y mas lenta. Esto podria parecer una disminucion de rendimiento del control, no obstante, esto no

es asi. El porqué esto no es paso hacia atras en el control LQR es por los torques de control.

Figura 145. Torques de control del sistema obtenidos con control LQR con penalizacién.
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Al observar la gréafica de torques de control se puede observar que se pasé de un torque de 60Nm a uno
de 1.2Nm lo cual presenta una gran mejora en el control y lo hace implementable. Al comparar este control
con el PID hay algunas diferencias que vale la pena resaltar. El control PID es més estable para reducir la
velocidad angular y usar magnitudes méas bajas que las utilizadas por el LQR. No obstante, en el LQR se
logra estabilizar también la orientacién del satélite, lo cual no se puede hacer con el PID de manera
convencional. También es un poco mas rapido en cuestién de tiempo que el PID.

N. PERTURBACIONES

Todos los controladores pasaron la prueba al tener velocidades angulares iniciales, de la misma manera,
se hizo control con las perturbaciones presentes. Como se pudo observar en la metodologia, al momento de
calcular los valores maximos de las cuatro perturbaciones, sus magnitudes eran de grados de magnitud
unidades micro y nano. Esto es una ventaja por como se observa en la siguiente figura no afecta realmente

al satélite.
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Figura 146. Torques de perturbaciones totales del sistema.
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Se puede observar que realmente las perturbaciones no son significativas para el satélite, y este es capaz
de rechazarlas solo por el hecho de tener una masa que necesita mas fuerza para rotar y también por el
control. Algo mas que hace que estas perturbaciones sean de magnitud baja es su dependencia de las
dimensiones del satélite. Con esto en cuenta, se hizo un experimento para encontrar la magnitud que
deberia tener las perturbaciones para poder descontrolar el satélite. Esto resultd ser que la suma de todas las
perturbaciones multiplicadas por un factor de 10° es necesario. A continuacion, se observan el resultado de

una perturbacion de esta indole.

Figura 147. Estados de cuaterniones con perturbaciones alteradas y control LQR penalizado.
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Figura 148. Velocidades angulares con perturbaciones alteradas y control LQR penalizado.
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Figura 149. Torques de control con perturbaciones alteradas y control LQR penalizado.
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Con estas imagenes se comprueba que el control no tendria la capacidad de controlar perturbaciones de
esa magnitud. No obstante, esto no es un problema porque de manera normal el CubeSat no recibiria
magnitudes simulares. Por lo que se puede decir que las perturbaciones en el espacio no son un factor tan
relevante a la hora de hacer el control de un satélite, hay otros aspectos como la orientacion que se vuelven
mas dificiles de controlar.

O.PLATAFORMA DE PRUEBAS FiSICAS.

Luego de disefiar la plataforma, esta se construyé y se conectaron todos los sensores y actuadores

necesarios para su funcionamiento.

Figura 151. Plataforma de pruebas vista lateral.

Figura 152. Plataforma de pruebas vista aérea.
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Figura 153. Plataforma integrada con caja de comando.
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Con todos los componentes establecidos en su lugar se utiliz6 un lector serial para leer los valores que
la IMU enviaba al Arduino. Esto fue de vital importancia para observar que el control realmente hiciera que
las velocidades angulares convergeran a 0 rad/s. Esto también se podia visualizar a través de la vista, pero
se necesitaba cuantificar el proceso. Por lo que se llevaron a cabo dos pruebas con la plataforma y asi
mostrar las diferencias. La primera prueba fue enrollar la plataforma en su eje z y asi hacer que los hilos se

desenredaran. Esto pretendia demostrar el impulso que se le da al satélite al soltarlo en el espacio.

Figura 155. Prueba de varias vueltas de la plataforma sin accion de control.

Figura 156. Prueba de varias vueltas de la plataforma con accién de control.
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En este caso se puede observar que, sin el control, se cumple un comportamiento sinusoidal con una
exponencial negativa que va disminuyendo la perturbacion del sistema hasta que llega al equilibrio. Esto
sucede de esta manera debido a que existe una presencia de friccion en el sistema, lo cual no ocurre en el
espacio. No obstante, se observa que tarde una cierta cantidad de muestras para estabilizarse. Mientras que
en el caso de la corrida con control, se observa que hay una reaccion inmediata al prender la fuente de
voltaje que permite que el motor se accione. Se puede observar también que la sefial no queda
perfectamente en 0 grados/s, esto es porque la rueda de inercia no tiene una forma de parar de manera

adelantada, por lo que permanece tratando de compensar esa accion extra que permanece en el sistema. La
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segunda prueba consistia de tener la plataforma en 0 grados/s y aplicarle dos golpes con la mano y observar
la reaccidn del sistema.

Figura 157. Prueba de dos golpes en lados opuestos a la plataforma sin accion de control.
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Figura 158. Prueba de dos golpes en lados opuestos a la plataforma con accién de control.
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En esta prueba se observa que hubo presencia de dos golpes en distintas direcciones y distintos tiempos.

En el caso de la plataforma sin control se observa que empieza a oscilar y realmente no se estabiliza de
manera adecuada. Mientras que cuando hay una accién de control se observa que se repele de manera
rapida la perturbacién. Con estas dos pruebas se observa que el control realmente si hace lo que debe hacer,
no obstante, no lo hace de la manera mas optima.

A grandes rasgos es importante tomar en cuenta dos cosas que se comprobaron en la investigacion, la
primera es que el sistema es globalmente asintéticamente estable, esto es importante porque significa que el
satélite siempre llegara al equilibrio. La segunda es que los controladores sean simples y no necesiten leyes
complejas. Estas dos comprobaciones ayudan a visualizar de mejor manera porque es posible que el control
pasivo logre controlar el satélite. La realidad es que solo se necesita un actuador o componente que se
oponga al movimiento que lleva el satélite, esto sacard energia del sistema hacia el entorno y podra reducir
las velocidades angulares.




VII. CONCLUSIONES

A. INGENIERIA DE SISTEMAS Y GESTION DE PROYECTOS

A través de la revision de los objetivos de la mision se logré definir un grupo preliminar de los
requerimientos que el sistema desarrollado debe cumplir para poder alcanzar tales objetivos. En el Cuadro
5 se muestran estos requerimientos. Sin embargo, para que la misidn sea exitosa se debe cumplir también
con una serie de requerimientos impuestos por JAXA vy las recomendaciones de seguridad de la ISS. El
cumplimiento de estos requerimientos asegurara el correcto despliegue y operacion del sistema en las
condiciones previstas. Tales requerimientos se definen en los cuadros 6 y 7. A medida que el proyecto
madure los requerimientos de este deben ser revisados. Todos estos requerimientos deberan ser verificados

y validados a través de los métodos mencionados.

A través del analisis de riesgos se lleg6 a la conclusion de que aquellos con la criticidad mas alta son la
falla de la estructura del satélite, la falta de fijacién de los componentes, el dafio de las celdas solares
durante su instalacion, el dafio del sensor monocromético debido a exposicion solar, la generacion de
impedancia en las PCBs, la falta de comunicacion entre el satélite y la estacion en Tierra, el fallo en el
mecanismo de despliegue de la antena, y la incapacidad para reflejar las condiciones de operacion en las
pruebas. Estos riesgos pueden ser mitigados a través de la correcta seleccién de los componentes, la
implementacién de planes de instalacion para los componentes mas criticos del satélite, y la realizacion
extensiva de pruebas tratando de replicar de la mejor forma posible las condiciones de operacién. Una de
las pruebas a realizar es la Prueba de Integracion explicada durante el desarrollo del trabajo. En esta se

comprobara que todos los mddulos cumplen con sus objetivos cuando trabajan como un sistema.

Se comprob6 que ninguno de los componentes seleccionados hasta ahora superan las dimensiones
méaximas del satélite en ninguno de sus tres ejes. De igual forma, se comprobd también que actualmente la
suma de la masa de todos los componentes del satélite no supera la masa maxima del satélite; sin embargo,
aun no se han seleccionado todos los componentes. Asi mismo, se determind que todos los materiales del
satélite cuyas propiedades de gasificacién pudieron ser obtenidas cumplen con los requerimientos
relacionados con este problema. Finalmente, se comprobé también que todos los componentes de los cuales
se cuenta con informacién sobre su rango de temperaturas operacionales se encuentran dentro del limite

especificado por el requerimiento MI-400.

B.MODULO DE POTENCIA

Se disefid un sistema preliminar de potencia para el satélite tipo CubeSat. Para ello se analizo:
factibilidad del sistema, requerimientos funcionales, seleccién de componentes, sistema de distribucion de

energia, interfaces, riesgos, y procedimientos de ensamblaje del médulo de potencia.
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Se determin6 que el arreglo fisico de las celdas solares en base a las caracteristicas de la misién y el
comportamiento esperado del satélite estard conformado de dos celdas solares en cada una de las caras
externas del satélite, con la excepcion de la cara con la apertura para la camara, en la cual solo se pondra

una celda solar.

Se establecieron requerimientos funcionales que sirvieron como base para el disefio del sistema de
potencia del CubeSat. Estos se dividen para los sistemas de recoleccion de energia, almacenamiento de

energia y distribucion de energia, estos se encuentran en los cuadros 38 — 40.

Se seleccioné mediante una evaluacion de conceptos, las celdas solares 3G30A de AZUR SPACE,
previamente utilizadas en CubeSats OUFTI-1, ESTCube-1 y MinXSS que se utilizaran para recolectar

energia solar.
Se establecid la capacidad de al menos 9.5Wh de una bateria de Li-ion con un limite inferior y superior
de carga de 70% y 80%, respectivamente, con base a las condiciones de la érbita y el consumo de potencia

estimado.

Se selecciond mediante una evaluacion de conceptos, la bateria de Li-ion de Sparkfun 2Ah, previamente

utilizada en CubeSat 3U MinXSS, que se utilizara para almacenar energia eléctrica.

Se planted un disefio preliminar del circuito interno para la distribucién de energia del satélite tomando

en cuenta las caracteristicas de las cargas que requieren los mddulos dependientes, ver Figura 68.

El sistema propuesto por la fase 4 es més factible que el propuesto durante la fase 3 del Megaproyecto.
Si bien el sistema de la fase 4 es méas factible que el de la fase 3, alin es necesario realizar ajustes para
incrementar su factibilidad ain mas.

Se identificaron las interfaces mecénicas, eléctricas, de programacion y de servicios suministrados.

Se determinaron los riesgos del médulo de potencia y los planes de mitigacion para los mismos, ver
cuadros 92 — 99.

Se ejemplifico la criticidad de los riesgos, ver Figura 69.

Se establecieron los procedimientos de ensamblaje de los paneles solares y las baterias con base en los
procedimientos de ensamblaje que se utilizaron en el CubeSat MinXSS.
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Se desarrollé el protocolo de pruebas a realizar para comprobar el correcto funcionamiento de los
componentes y el sistema ensamblado, estos se detallan en la seccion “PRUEBAS DEL MODULO DE
POTENCIA”.

C. MODULO DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

Se determind por medio del motor sustituto que la rotacidn a una posicidn establecida no es precisa, por
lo tanto, es un aspecto que debe contemplarse en el disefio del carrusel.

Se determind que la arquitectura de hardware centralizada es la mejor opcion para este proyecto, debido

a que utiliza una menor cantidad de espacio, peso y consumo de potencia.

Se determind que la Raspberry Pi Zero era la mejor opcién para OBC de las opciones evaluadas, debido
a que es un dispositivo con grandes capacidades de procesamiento, acompafiado de una masa y volumen

muy pequefios.
Se comprobo6 que la Raspberry Pi Zero no esta disefiada con compatibilidad electromagnética.

Se comprob6 que el mecanismo de redundancia no cumple con los requisitos de consumo energético de

la mision.

Se comprobé con la ayuda del Arduino Uno, que el software implementado permite la configuracion y
recoleccion de datos de los chips HML5883L y ADC128D818.

Se comprob6 que el protocolo de comunicacién 12C permite la interaccion entre la OBC y los demas

maodulos, por lo cual es Util para este proyecto.

Se determin6 que la cAmara de la Raspberry Pi no es capaz de capturar 25 fotografias de manera

continua.

EI movimiento del motor provoca un consumo de energia mayor que el proporcionado por la Raspberry
alimentada por medio de 5V a 700mA al realizarlo constantemente (25 veces), provocando que esta se

apague.

La forma de almacenamiento y empaquetamiento de datos correspondientes al estado de los madulos es

la correcta porque permite hacer analisis y comprobar su funcionamiento.
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D. MODULO DE CONTROL ACTIVO

Se logré controlar de manera adecuada la orientacion y velocidad angular del satélite utilizando el
modelo no lineal con controladores PID y LQR, esto indica que el control de un satélite puede llevarse a

cabo con técnicas de control clasico y también de control moderno.

El control LQR tuvo un mejor resultado al momento de acoplar las variables del sistema y llevar al

sistema a convergir a los valores deseados que se tenian como punto de equilibrio.

Los valores obtenidos de torque de control son aceptables y concuerdan con los torques que brindan las

ruedas de inercia y electroimanes del mercado actual para satélites tipo CubeSat.

Ambos controladores desarrollaros demostraron tener una accion robusta contra perturbaciones en el
espacio, lo suficiente como para que estas no sean un problema para el control. Se concluy6 también que el
sistema tendria que tener perturbaciones 100,000 veces mas grandes de las actuales para que realmente
vuelva inestable al satélite. No obstante, las perturbaciones se acumulan y pueden llegar a saturar los

actuadores.

La plataforma desarrollada permitié comprobar la robustez y eficiencia de los controles desarrollados.
Esto es importante debido a que a partir de estos datos se encontraron nuevas necesidades para tomar en

cuenta en futuros estudios de control de satélites.



VIilIl. RECOMENDACIONES

A.INGENIERIA DE SISTEMAS Y GESTION DE PROYECTOS

En cuanto a los requerimientos y los riesgos, es importante que todo el equipo del Megaproyecto, no
solamente la persona encargada del modulo de Ingenieria en Sistemas, se dediquen a revisarlos y
actualizarlos a medida que el proyecto avanza. Es probable que a medida que el proyecto madure aparezcan
nuevos requerimientos y riesgos que deban tomarse en cuenta, o que otros deban ser eliminados o re-
escritos si las necesidades de la mision lo exigen. De igual forma, una parte importante del analisis de
riesgos es que se observe codmo varian estos a lo largo de la fase de disefio. Para evidenciar estas
variaciones, los valores de probabilidad y consecuencia cambian segun se requiera. La decision de qué
cambios se realizan debe ser un pacto entre la persona encargada del modulo de Ingenieria en Sistemas y la

persona o personas encargadas del modulo en el cual ocurre el cambio.

Ya que aun no se ha finalizado con la fase de definicion de requerimientos es importante que el grupo
que trabaja en el proyecto dedique cierta cantidad de tiempo al mes, o incluso a la semana, para la revision
de estos. Es comun que se tengan que reevaluar los requerimientos en este tipo de proyectos. Es importante
también que se mantenga bien informado al equipo de cualquier informacion proveniente de JAXA, ya que
gran parte de los requerimientos dependeran de las decisiones de esta agencia. Igualmente, para la revision

de los riesgos es recomendable que el equipo se retina constantemente para discutirlos.

Una vez se comience con la verificacién y validacion de los requerimientos es importante que se
documente todo el proceso de manera que no existan dudas sobre si cierto requerimiento fue o no
verificado y validado. Para esto es recomendable que se generen documentos en los cuales se explique
cdmo se verificd y validé cada requerimiento. Tales documentos deberian estar referenciados en la matriz
de verificacion y validacién, de manera que puedan identificarse facilmente y que permitan determinar si

aun no existen planes de verificacién y validacion para algin requerimiento.

Debe resaltarse que el simple hecho de definir los riesgos no hara que estos sean mitigados. Para estos
se necesita que se lleven a cabo planes de mitigacién para cada riesgo. Es por esto que se recomienda que
todos los encargados de los distintos médulos revisen constantemente el estado de la matriz de riesgos del
proyecto. Esto les ayudard en la toma de decisiones sobre cémo puede mitigarse cada riesgo.
Adicionalmente, seria recomendable que a la matriz de riesgos se le afadiera informacion mas detallada

sobre como se planea mitigar cada riesgo.

Es importante que a medida que mas componentes vayan siendo elegidos se continle documentando sus
propiedades fisicas y operacionales. Toda esta informacion sera Gtil para finalizar el disefio de algunos

modulos, al igual que para asegurar que todos los componentes cumplen con los requerimientos ya
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establecidos. Es recomendable también que se continle buscando informacion sobre las propiedades de
gasificacion de los materiales en los componentes del satélite. Toda esta informacion deberia ser revisada

con cierta frecuencia para asegurar que adn se esta tomando en cuenta.

Debido a que no existe informacion sobre las propiedades de gasificacién de todos los materiales
listados, es importante que se lleve a cabo apropiadamente la prueba de termo-vacio del satélite. Esta
prueba podria demostrar si la gasificacion excesiva de alguno de los componentes podria generar

problemas. Asi, es recomendable que se ponga atencion a este detalle durante la prueba de termo-vacio.

Sobre la Prueba de Integracion, a pesar de que no es necesario seguir estrictamente el cronograma, es
importante que se utilice como una guia a través de toda la prueba debido a que cada fase y funcion del
satélite debe ser probada en 24 horas. Asi, el cronograma provee la flexibilidad suficiente como para que
las personas que realicen la prueba puedan decidir cuando es el momento indicado para inicializar cierta
funcién del sistema. Esta flexibilidad es importante debido a que es muy probable que el sistema no se
comporte como se espera durante la prueba, lo cual significa que es probable que el sistema tenga que ser

ajustado durante la prueba.

Ya que las celdas solares seran utilizadas durante la prueba, es importante colocarlas en un area donde
reciban la mayor cantidad de luz solar posible. Es importante también sefialar que la prueba debe empezar

tan puntualmente como sea posible para aprovechar de mejor manera la luz solar.

Otra cosa que debe tomarse en cuenta sobre esta prueba es que antes de realizarse deben haberse
realizado pruebas para los mddulos individuales. Debe comprobarse que los modulos operan
adecuadamente antes de poder probarse en el sistema integrado. Si uno de los mdédulos no opera
correctamente por si solo, se estara perdiendo tiempo al integrar y probar en el sistema un maodulo
defectuoso. Ademas, esta no sera la Unica prueba de integracion que se deberd realizar ya que se necesitara
planear otras para verificar y validar ciertos requerimientos del sistema que no pueden ser comprobados
con una prueba en un laboratorio.

Ya que algunos de los componentes aln estan siendo seleccionados y que probablemente el disefio de
algunos modulos varie a medida que el proyecto madura, es recomendable que tanto la prueba de
integracion como el resto de las pruebas sean revisadas una vez se tenga un disefio definitivo del satélite
para asegurar que estas ain cumplen con su funcién de verificar y validar ciertos requerimientos. Cualquier
cambio que deba ser realizado en la planificacion de las pruebas debe ser correctamente documentado de

manera que no se pase por alto al momento de llevarla a cabo.
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B.MODULO DE POTENCIA

Para evitar los problemas relacionados con temperatura en las baterias, se recomienda que las mismas se
mantengan entre 10 °C y 60 °C, por lo que los calentadores deberian activarse cuando las baterias alcancen
los 10 °C, y desactivarse al llegar a los 20 °C. Ademas, se recomienda evitar que las baterias sean

almacenadas con alta carga, y evitar altas y bajas temperaturas, 20 °C +/- 5 °C.

Para estimar el estado de carga de las baterias se recomienda utilizar el método de corriente, ya que el

método de voltaje depende de la temperatura y la corriente de descarga.

El disefio de las PCBs tanto externas, como internas debera ser realizado, para lo que se recomienda
conseguir a personal capacitado y experimentado en estos aspectos. Ademas, se debera tomar en cuenta el

procedimiento de ensamblaje para los paneles solares.

Se recomienda analizar los riesgos y darles seguimiento, ademas de llevar a cabo el plan de mitigacién
planteado en la seccién “RIESGOS DEL MODULO DE POTENCIA” para cada uno de los riesgos

identificados.

Las simulaciones de potencia y energia tienen muchos factores que pueden afectar los resultados, y que
francamente se desconocen a totalidad. Por lo que no se recomienda tomar como una exacta del
funcionamiento del satélite, sino més con fines de dar una idea de la factibilidad del proyecto y poder

evaluar el progreso del médulo con el paso del tiempo.

Para el ensamblaje de las celdas solares se recomienda tener mucho cuidado, ya que las celdas solares y
las PCBs pueden ser bastante fragiles. Ademas, se recomienda evitar el contacto con la mano vy utilizar el

equipo necesario: guantes de latex, pinzas de vacio, etc.

Se recomienda seguir la secuencia de pasos detallada en la seccion “PROCEDIMIENTOS DE
ENSAMBLAJE DEL MODULO DE POTENCIA” para la instalacion de las celdas solares y en caso de
duda acudir a la referencia Dahir, et al, 2017. De ser posible, contactar directamente al Dr. Andrew Dahir
de la Universidad de Colorado, Boulder para resolucién de dudas.

Para el ensamblaje de las baterias se recomienda analizar la factibilidad de utilizar la estructura interna
tomando en cuenta aspectos como masa y volumen. En caso de ser posible se debe disefiar y analizar desde
un punto de vista estructural y térmica. Ademas, de ser posible la PCB que contenga esta estructura no

deberé tener capas de cobre para aislar de cierta manera las baterias del resto del satélite.
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Se recomienda seguir la secuencia de pasos listada en la seccion “PROCEDIMIENTOS DE
ENSAMBLAJE DEL MODULO DE POTENCIA” para ensamblar las baterias, ademas de utilizar el
equipo necesario.

Para verificar el correcto funcionamiento de los paneles solares se recomienda realizar las pruebas de

electroluminiscencia, termografia e iluminacion, la cual a su vez se recomienda sea artificial.

Se recomienda seguir el protocolo de pruebas establecido para las baterias son de inspeccion visual,
voltaje entre terminales, mediciones de voltaje, corriente y potencia para varios ciclos de carga/descarga.

Ademas, se recomienda probar las protecciones de la bateria, y medir la pérdida total de masa.

Las pruebas recomendadas para el sistema integrado son de funcionamiento en termo vacio, para
simular las condiciones de operacién en el espacio y pruebas de vibraciones. Estas pruebas se deberian

realizar para todos los modulos.

C. MODULO DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

Recubrir la Raspberry Pi Zero para darle compatibilidad electromagnética y que no afecte y sea afecta

por interferencias electromagnéticas.

Implementar el mecanismo de redundancia con computadoras que tengan menor consumo energético a

la Raspberry Pi Zero.

Modificar las instrucciones de transferencia de datos con el médulo de comunicaciones cuando se tenga

la informacion técnica del protocolo de comunicacion del componente.

Disefiar un prototipo de la placa del sistema de control y procesamiento de datos para realizar pruebas

de integracion con los componentes reales de los demas médulos del satélite.

Establecer prioridades en la informacidn que se almacena, de esta forma se puede decidir cuales datos

son primordiales enviar a la estacion terrestre si se tiene un periodo corto de transmision.

D. MODULO DE CONTROL ACTIVO

Se recomienda mejorar los modelos de perturbaciones para que dependan de la posicién del satélite con
respecto al sol y la tierra. Esto con el fin de mejorar la precision con la que estos factores externos afectan

al satélite.
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Es recomendable desarrollar investigacion alrededor de temas como ruedas de inercia y también de
electroimanes. De esta manera se podria incluir lazos de control externos e internos en cascada para

desarrollar estos actuadores en la misma universidad y disminuir los costos de la mision.

Implementar el filtro de Kalman para simular el ruido que existe en el espacio y también como
observador del sistema para obtener una mejor aproximacion de los valores reales de las variables de estado

del sistema. Es decir que se implemente un control tipo LQG.

Se recomienda mejorar la plataforma con respecto a su tamafio, su actuador, y remover su necesidad de

alambres para que pueda funcionar en plataformas de aire comprimido para actuar libremente.

Es recomendable desarrollar un sistema de reconocimiento de posicion del satélite para cambiar la
referencia de angulo constantemente y asi seguir una trayectoria en lugar de una sola posicion durante toda
la misién. Esto haria que la misién tuviera mas éxito al momento de rastrear un lugar en especifico en la

tierra y no perder energia en momentos donde no sea necesario utilizar el control.

Se recomienda implementar ecuaciones mas complejas de posicionamiento del sistema para tener
valores mas exactos y constantes. Esto con el fin de poder describir mejor la trayectoria del satélite y

especificamente reconocer la variacion de todos los factores que le afectan externamente.
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X.  ANEXOS

A. REQUERIMINETOS DE CAL POLY

Algunas de las especificaciones con las que trabajan la mayoria de los satélites CubeSat provienen de

las Especificaciones de Disefio de CubeSat de la Universidad Politécnica del Estado de California, Cal Poly

por sus siglas en inglés. Al inicio del proyecto se trabajé el disefio del satélite bajo estas especificaciones,

por lo que se definid un grupo de requerimientos tomando es cuenta estos. Se notard que la mayoria de

estos son iguales, o tienen cierta equivalencia con los requerimientos obtenidos de las especificaciones de

JAXA. Cada requerimiento se identifica con dos numeros; el primero se le asigna segin el grupo de

requerimientos al que pertenece, y el segundo segin el nimero de requerimiento que posee dentro de su

grupo. A los requerimientos generales se les asigno el ndmero 1; a los mecanicos, el 2; a los eléctricos, el 3;

y a los operacionales, el 4. De igual forma se mostraran las técnicas de verificacion escogidas para cada

requerimiento, siguiendo los formatos explicados en la seccion de Matriz de Requerimientos, Verificacion

y Validacion.
Cuadro 113. Requerimientos de Cal Poly.
No. Requerimiento Verificacion
11 Todos los componentes deben permanecer sujetos al satélite durante el R
lanzamiento, la eyeccion y la operacién.
1.2 No deben utilizarse pirotécnicos. R
1.3 La energia quimica total almacenada no debe exceder los 100 Watt-hora. R, A
14 Los materiales peligrosos del satélite deben cumplir con el documento R
AFSPCMAN 91-710, Volumen 3.
15 Todos los materiales utilizados deben ser aprobados por la lista de materiales de R
baja desgasificacion de la NASA.
1.5.1  Los materiales deben posee una TML menor o igual a 1.0%. R
1.5.2  Los materiales deben poseer una CVCM menor o igual a 0.1%. R
1.6 El campo magnético fuera del envoltorio estatico del satélite debe ser menor a R
0.5 Gauss sobre el campo magnético de la Tierra.
2.1 El sistema de coordenadas del satélite debe ser el mismo que el del sistema de R
despliegue.
2.2 Ningun componente debe exceder los 6.5 milimetros en la direccion normal a R, 1
las superficies externas.
2.3 Los rieles y las paredes del P-POD no deben ser utilizados para sostener R
desplegables.
2.3.1  Los componentes exteriores no deben tocar las superficies interiores del P-POD, R
con excepcion de los rieles.
24 El ancho minimo de los rieles debe ser de 8.5 milimetros. R, I
25 La aspereza maxima de los rieles debe ser de 1.6 micrometros. R
2.6 Los bordes de los rieles deben estar redondeados en un radio minimo de 1 R, I
milimetros.
2.7 El final de los rieles en la superficie Z+ debe tener un area superficial de por lo R, I
menos 6.5 x 6.5 milimetros.
2.8 Por lo menos el 75% de la longitud de los rieles debe estar en contacto con los R, I
rieles del P-POD, esto quiere decir que por lo menos 85.1 milimetros deben
estar en contacto.
2.9 La masa maxima del satélite debe ser de 1.33 kilogramos. R, I
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No. Requerimiento Verificacion

2.10  El centro de gravedad del satélite debe estar localizado a 2 centimetros de su A
centro geométrico en las direcciones X, Yy Z.

2.11  Aluminio 7075, 6061, 5005 y/o 5052 debe utilizarse para la estructura y los R
rieles del satélite.

2.12  Losrielesy sus bases deben ser de aluminio anodizado duro. R

2.13  El satélite debe utilizar resortes de separacion en las bases de los rieles R
designados.

2.13.1  El material de los resortes debe ser acero inoxidable. R

2.13.2  El largo de lanzamiento del resorte debe ser de por lo menos 0.16 pulgadas R, I

sobre la superficie de la base utilizada.

2.13.3  Las fuerzas inicial y final del resorte deben ser 0.14 y 0.9 libras fuerza, A

respectivamente.

2.13.4  Los resortes de separacién comprimidos deben estar al nivel, o bajo el nivel, de R

la base utilizada.
2.13.5  Los resortes deberan poseer la especificacién 8-36 UNF-2B. R
2.14  El satélite deberé poseer un ancho de 10040.1 milimetros. R, I
2.15  El satélite deberé poseer un alto de 113.5 +0.1 milimetros. R, I
2.16  Para aceleraciones cuasi-estaticas debe aplicarse un factor de seguridad de 1.25. A
3.1 NingUn electrénico debe estar activo durante el lanzamiento. R
3.2 Durante el lanzamiento las baterias deben estar totalmente descargadas o
desactivadas.

3.3 El satélite debe incluir por lo menos un interruptor de despliegue en la base del R
riel designado para apagar completamente el satélite.

34 En el estado de actuacion, el interruptor de despliegue del satélite debe R
desconectar eléctricamente el médulo de potencia, incluyendo cualquier reloj de
tiempo real.

35 El interruptor de despliegue debe estar en su estado de actuacion todo el tiempo R
mientras esté instalado en el P-POD.
3.5.1  Ensu estado de actuacion, el interruptor de despliegue debe estar al nivel, 0 mas R
abajo, de la base del riel.

3.6 Si el interruptor de despliegue cambia al estado de actuacion para después
regresar a su estado anterior los contadores de despliegue y transmision deberan R
reiniciarse.

3.7 El satélite debe incluir un pin RBF o ser lanzado con las baterias completamente R
descargadas.

3.7.1  El pin RBF debe cortar la transmision de potencia en todo el satélite una vez R

colocado.
3.7.2  El pin RBF debe ser accesible desde la compuerta de acceso del satélite. R
3.7.3  El pin RBF no debe sobrepasar por mas de 6.5 milimetros a la superficie de los R, I
rieles una vez insertado.

3.8 Todos los conectores umbilicales deben estar localizados en la compuerta de R
acceso del satélite.

39 Todos los diagnosticos y recargas de las baterias deben realizarse mientras los R
interruptores de despliegue no se encuentran presionados.

3.10  El satélite debe incluir proteccion en el circuito de la baterias para la carga y R
descarga.

3.11  El satélite debe poseer un inhibidor de radio frecuencias y una potencia de R
salida por radiofrecuencias menor a 1.5 Watt, o poseer dos inhibidores de radio
frecuencias independientes.

3.12  El satélite debe poseer la capacidad de recibir comandos para apagarse. R

2.13  Lastransmisiones de radio frecuencias mayores a 1 mW deben esperar para R

transmitir por lo menos 30 minutos después de que los interruptores de
despliegue hayan sido activados.
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Continuacién Cuadro 113

No. Requerimiento Verificacion

4.1 El satélite debe cumplir con los acuerdos y restricciones para licencias de radio R
del pais donde se esta desarrollando.

4.2 El disefio de la mision y el hardware del satélite deben cumplir con el estandar R
NPR 8715.6.

4.2.1  Cualquier componente que re-entre en la atmésfera debe hacerlo con una A

energia menor a 15 Joule.

4.3 Todos los desplegables deben esperar por lo menos 30 minutos para desplegarse R
después de que el interruptor de despliegue haya sido activado.

4.4 El satélite no debe generar o transmitir ninguna sefial desde el momento que es R
integrado en el P-POD hasta después de 45 minutos del despliegue desde el
mismo.

4.5 El tiempo de decaimiento orbital del satélite debe ser menor a 25 afios después A

del fin de la misién.

B. PLANOS E IMAGENES POR JAXA'Y CAL POLY

Figura 159. Puerto de acceso CubeSat 1U, estandar Cal Poly.
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Figura 160. Puertos de acceso CubeSat 3U, estandar Cal Poly.
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Figura 161. Ventana de acceso CubeSat 1U, estandar UNOOSA/JAXA.
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C. CODIGO FUENTE DE MANEJO DE COMANDOS Y DATOS

1. Codigo para lectura de datos de ADCS

#include "hmc5883IDriver.h"
#include "adc128d818Driver.h"

static int powerStatusA=0;
typedef struct {
int indice;
dataHMC5883L data[45];
} logMagnetometer;
typedef struct {
int indice;
dataADC128D818 data[45];
} logPhotodiodes;

static logMagnetometer logMagne;
static logPhotodiodes logPhot;

void readDataADCS(){
if(powerStatusA==0){
dataHMC5883L dataMagnetometer;
dataADC128D818 dataADC;
/leer Magnetometro
/Ihmclnit(&dataMagnetometer);
/IhmcRead(&dataMagnetometer);
/lprintf("X, Y, Z \t%f | %f %f \n",
dataMagnetometer.data.x,dataMagnetometer.data.y,dataMagnetometer.data.z);

/lleer adc
adclnit(&dataADC);
adcRead(&dataADC);
printf("10, 11, 12: \t%f | %f | %f \n", dataADC.data.l0,dataADC.data.l1,dataADC.data.12);
printf("13, 14, 15: \t%f | %f | %f \n", dataADC.data.l3,dataADC.data.l4,dataADC.data.15);

[Iseteamos valores

logMagne.indice=logMagne.indice+1;
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if(logMagne.indice>44){

logMagne.indice=0;
}
logMagne.data[logMagne.indice]=dataMagnetometer;
logPhot.indice=logPhot.indice+1;
if(logPhot.indice>44){

logPhot.indice=0;
}
logPhot.data[logPhot.indice]=dataADC;

logMagnetometer getMagnetometerData(){

return logMagne;

logPhotodiodes getPhodiodesData(){

return logPhot;

void lowPowerADCS(){
powerStatusA=1;

void okPowerADCS(){
power StatusA=0;

2. Caodigo para lectura de datos del ADC128D818.

#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>
#include <stdint.h>
#include <string.h>
#include <math.h>

#include <wiringPi.h>



#include <wiringPil2C.h>

/I Direccion del 12C

#define ADDRESSADC

#define REGISTER_CONFIGURATION
#define REGISTER_INTERRUPT_STATUS
#define REGISTER_INTERRUPT_MASK
#define REGISTER_CONVERSION_RATE
#define REGISTER_CHANEL_DISABLE
#define REGISTER_ONE_SHOT

#define REGISTER_DEEP_SHUTDOWN
#define REGISTER_ADVANCED_CONFIGURATION
#define REGISTER_BUSY_STATUS

#define REGISTER_CHANNEL_READING_I0
#define REGISTER_CHANNEL_READING I1
#define REGISTER_CHANNEL_READING 12
#define REGISTER_CHANNEL_READING I3
#define REGISTER_CHANNEL_READING 14
#define REGISTER_CHANNEL_READING _I5
#define REGISTER_CHANNEL_READING 16
#define REGISTER_CHANNEL_READING _I7
#define REGISTER_MANUFACTER_ID
#define REGISTER_REVISION_ID

#define READY

#define LOCK

typedef struct {

int fd;

int status;

struct {
float 10;
float 11;
float 12;
float I3;
float 14;
float I5;

} data;

0x1D
0x00
0x01
0x03
0x07
0x08
0x09
Ox0A
0x0B
0x0C
0x20
0x21
0x22
0x23
0x24
0x25
0x26
0x27
O0x3E
Ox3F
0x01
0x02
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} dataADC128D818;

void adcStatus(dataADC128D818 *dataADC128D818) {
int status = 0;
status = wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818->fd, REGISTER_BUSY_STATUS);
delay(100);
if(status!=1){
dataADC128D818->status = READY;

Yelse{
dataADC128D818->status = LOCK;

/llectura de datos
void adcRead(dataADC128D818 *dataADC128D818) {
int10 =0;
intll1=0;
int 12 =0;
int 1I3=0;
int 14 =0;
int15=0;

/lLeemos el registro de Estatus
adcStatus(dataADC128D818);

if( dataADC128D818->status == READY ) {
//leemos valores de x
10=wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818-
>fd,REGISTER_CHANNEL_READING_I0);
delay(100);
I1=wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818-
>fd,REGISTER_CHANNEL_READING_I1);
delay(100);
12=wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818-
>fd,REGISTER_CHANNEL_READING_I2);
delay(100);
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13=wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818-
>fd,REGISTER_CHANNEL_READING_I13);
delay(100);
14=wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818-
>fd, REGISTER_CHANNEL_READING_14);
delay(100);
I15=wiringPil2CReadReg8(dataADC128D818-
>fd,REGISTER_CHANNEL_READING_I5);
delay(100);
if(10<0 || 10>4095){
dataADC128D818->data.l10=I0;
}
if(11<0 || 11>4095){
dataADC128D818->data.11=11;
}
if(12<0 || 12>4095){
dataADC128D818->data.l12=12;
}
if(13<0 || 13>4095){
dataADC128D818->data.|3=13;
}
if(14<0 || 14>4095){
dataADC128D818->data.l4=14;
}
if(15<0 || 15>4095){
dataADC128D818->data.|5=15;

/Imodo apagado
wiringPil2CWriteReg8(dataADC128D818->fd,REGISTER_CONFIGURATION,0x08);
delay(100);

}

/linicializacion
int adclnit(dataADC128D818 *dataADC128D818) {
/lconfiguramos para empezar a transmitir (interface descriptor)
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dataADC128D818->fd = wiringPil2CSetup(ADDRESSADC);

if( dataADC128D818->fd == -1 ){
printf("nel perro”);

return -1;

dataADC128D818->data.l0  =0;
dataADC128D818->data.ll  =0;
dataADC128D818->data.l2  =0;
dataADC128D818->data.13  =0;
dataADC128D818->data.l14  =0;
dataADC128D818->data.l5 =0;

adcStatus(dataADC128D818);
if( dataADC128D818->status == LOCK ) {

return -1;
}
//Definimos la configuracion por defaul
/Ivref internal
/Imode operation 0
wiringPil2CWriteReg8(dataADC128D818->fd,REGISTER_ADVANCED_CONFIGURATION,

0x00);

delay(100);
//Definir el conversion rate
wiringPil2CWriteReg8(dataADC128D818->fd,REGISTER_CONVERSION_RATE,0x00);
delay(100);
/llenable or disable channels
wiringPil2CWriteReg8(dataADC128D818->fd,REGISTER_CHANEL_DISABLE,0xCO0);
delay(100);
/Mlimit register no necesario
/lstart y clear int
wiringPil2CWriteReg8(dataADC128D818->fd,REGISTER_CONFIGURATION,0x01);
delay(100);

return O;
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3. Codigo para lectura de datos del HMC5883L Driver.

#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>
#include <stdint.h>
#include <string.h>
#include <math.h>
#include <wiringPi.h>

#include <wiringPil2C.h>

/I Direccion del 12C

#define ADDRESS

/IDefinicion de los Registros

#define REGISTER_CONFIGURATION_A
#define REGISTER_CONFIGURATION_B
#define REGISTER_MODE

#define REGISTER_OUTPUT_MSB_X
#define REGISTER_OUTPUT _LSB_X
#define REGISTER_OUTPUT_MSB_Z
#define REGISTER_OUTPUT_LSB_Z
#define REGISTER_OUTPUT_MSB_Y
#define REGISTER_OUTPUT_LSB_Y
#define REGISTER_STATUS

#define REGISTER_IDENTIFICATION_A
#define REGISTER_IDENTIFICATION_B
#define REGISTER_IDENTIFICATION_C
/[Estatus del dataHMC5883L

#define READY

#define LOCK

/IConversion de GAUSS a MicroTesla
#define CONVERSIONTESLA 100

Ox1E

0x00 //Velocidad de salida de datos
0x01 //Ganancia del Dispositivo
0x02 //Funcionamiento del dispositivo
0x03

0x04

0x05

0x06

0x07

0x08

0x09

O0x0A

0x0B

0x0C

0x01
0x02

static float _dataHMC5883L_Gauss_LSB_XY = 1090;
static float _dataHMC5883L_Gauss LSB_Z = 980;

static float scale= 0.92;

/[Estructura para recibir los datos y enviar parametros
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typedef struct {
int fd;
int status;
struct {
float x;
float y;
float z;
} dataC;
struct {
float x, vy, z;
} data;
} dataHMC5883L;

/Nectura de status del chip

void status(dataHMC5883L *dataHMC5883L) {
int status = 0;
status = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_STATUS);
dataHMC5883L->status = status;

/llectura de datos
void hmcRead(dataHMC5883L *dataHMC5883L) {
intvalX = 0;
int valX1 =0;
intvalY =0;
intvalY1l=0;
intvalZ =0;
intvalZzl =0;

/lLeemos el registro de Estatus
status(dataHMC5883L);

if( dataHMC5883L->status == READY) {
//leemos valores de x
valX = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_OUTPUT_LSB_X);
delay(100);
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valX1 = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_OUTPUT_MSB_X);
delay(100);

//leemos valos de y

valY = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_OUTPUT_LSB_Y);
delay(100);

valY1 = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_OUTPUT_MSB _Y);
delay(100);

//leemos valores de z

valZ = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_OUTPUT_LSB_Z);
delay(100);

valZ1 = wiringPil2CReadReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_OUTPUT_MSB_Z);

//se combinan los valores para hacer el registro de 16 bits

dataHMC5883L->data.x = (int16_t)(valX | ((int16_t)valX1 << 8));
dataHMC5883L->data.y = (int16_t)(valY | ((int16_t)valY1 << 8));
dataHMC5883L->data.z = (int16_t)(valZ | ((intl6_t)valZ1l << 8));

[Iverificacion de valores
if(dataHMC5883L->data.x<-2048 ||dataHMC5883L->data.x>2047){
dataHMC5883L->data.x=0;

if(dataHMC5883L->data.y<-2048 ||dataHMC5883L->data.y>2047){
dataHMC5883L->data.y=0;

if(dataHMC5883L->data.z<-2048 ||dataHMC5883L->data.z>2047){
dataHMC5883L->data.z=0;

}

/[Calculo del campo magnetico convertido a microteslas

dataHMC5883L->dataC.x = dataHMC5883L->data.x / _dataHMC5883L_Gauss LSB_XY *
CONVERSIONTESLA;

dataHMC5883L->dataC.y = dataHMC5883L->data.y / _dataHMC5883L_Gauss_LSB_XY *
CONVERSIONTESLA;

dataHMC5883L->dataC.z = dataHMC5883L->data.z / _dataHMC5883L_Gauss LSB Z *
CONVERSIONTESLA;
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/linicializacion

char hmelnit(dataHMC5883L *dataHMC5883L) {
/Iconfiguramos para empezar a transmitir (interface descriptor)
dataHMC5883L->fd = wiringPil2CSetup(ADDRESS);

if( dataHMC5883L->fd == -1 ){

return -1;
}
dataHMC5883L->status =0;
dataHMC5883L->data.y =0;
dataHMC5883L->data.z =0;

dataHMC5883L->dataC.x =0;
dataHMC5883L->dataC.y =0;
dataHMC5883L->dataC.z =0;

/IDefinimos la configuracion por defecto

wiringPil2CWriteReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_CONFIGURATION_A, 0x70);
delay(100);

/Ise define el nivel de ganancia
wiringPil2CWriteReg8(dataHMC5883L->fd,REGISTER_CONFIGURATION_B, 0x20);
delay(100);

//Se habilita el magnetometro

wiringPil2CWriteReg8(dataHMC5883L->fd, REGISTER_MODE, 0x01);

delay(100);

return O;

4. Codigo para manejo de la carga util

#include "camera.h"

#include "motor.h"

typedef struct {
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int step;
int filter;
} logPayload;
static logPayload logPay;

void takePicture(){
takePictur();

void moveCarrousel(){

moveCarrouse();

void lowPowerPayload(){
setPowerStatusC(1);
setPowerStatusM(1);

void okPowerPayload(){
setPowerStatusC(0);
setPowerStatusM(0);

void readDataPayload(){
int step=getStep();
int filter=getFilter();
logPay.step=step;
logPay.filter=filter;

}
logPayload getPayloadData(){

return logPay;

5. Codigo para manejo de la cAmara

#include <stdio.h>
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#include <string.h>

static int filter = 0;

static int powerStatusC=0;

void takePictur(){
char command[80];
char name[64];
if(powerStatusC==0){
if(filter==0){
strepy(command, 'raspistill -t 100 -o /home/pi/Desktop/camera/™);
strcpy(name,"filterl-red.jpg -n");
}
if(filter==1){
strepy(command,'raspistill -t 100 -o /home/pi/Desktop/camera/™);
strcpy(name,"filter2-blue.jpg -n");
}
if(filter==2){
strepy(command,'raspistill -t 100 -o /home/pi/Desktop/camera/™);
strcpy(name,filter3-green.jpg -n");
}
strcat(command,name);
system(command);
filter++;
if(filter>2){
filter=0;

}

void setPowerStatusC(int value){

powerStatusC=value;

int getFilter(){

return filter;
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6. Cddigo para manejo del motor.

#include <stdio.h>

#include <string.h>

static int step = 2;

static int powerStatusM=0;

void moveCarrouse(){
char command[80];
char parameter[10];
if(powerStatusM==0){
if(step==0){
strcpy(command,'python servoDriver.py 0");
}
if(step==1){
strcpy(command,'python servoDriver.py 1");
}
if(step==2){
strcpy(command,'python servoDriver.py 2");
}
system(command);
step++;
if(step>2){
step=0;

void setPowerStatusM(int value){

power StatusM=value;

int getStep(){
return step;



7. Codigo para manejo del driver del motor

import sys
import RPi.GPIO as GPI1O

import time

def move(step):
GPI0O.setmode(GPIO.BOARD)
GPIO.setup(12, GP10.0UT)
p = GPIO.PWM(12, 50)
if(step=="0"):
p.start(2.5)
p.ChangeDutyCycle(2.5)
time.sleep(1)
if(step=="1"):
p.start(2.5)
p.ChangeDutyCycle(7.5)
time.sleep(1)
if(step=="2"):
p.start(7.5)
p.ChangeDutyCycle(12.5)
time.sleep(1)

p.stop()
GPI10O.cleanup()

move(sys.argv[1]);

8. Simulacion HMC5883L Arduino

#include <Wire.h>

#define SLAVE_ADDRESS 0x1E
int number = 0;

int numberX=0;

int numberY=0;

int numberZ=0;

char LSBX=0;
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char MSBX=0;

char LSBZ=0;

char MSBZ=0;

char LSBY=0;

char MSBY=0;

int reader=0;

/*int commandStatus=9;
int commandLSBX=4;
int commandMSBX=3;
int commandLSBZ=6;
int commandMSBZ=5;
int commandLSBY=8;
int commandMSBY=7;*/

int commandActual=0;

void setup() {
Serial.begin(9600); // start serial for output
[l initialize i2c as slave
Wire.begin(SLAVE_ADDRESS);
/I define callbacks for i2c communication
Wire.onReceive(receiveData);

Wire.onRequest(sendData);

Serial.printIn("Data Recibida");

void loop() {
}

/I callback for received data
void receiveData(int byteCount){
while(Wire.available()) {
number = Wire.read();
commandActual=number;
if(reader==0){

switch(commandActual){
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case 0:
Serial.printin("CONFIGURATION A");
reader=1;
break;

case 1:
Serial.printin("CONFIGURATION B");
reader=1,;
break;

case 2:
Serial.printin("REGISTER MODE");
reader=1,;
break;

case 3:
Serial.printin("REGISTER OUTPUT MSB X");
break;

case 4:
Serial.printin("REGISTER OUTPUT LSB X");
break;

case 5:
Serial.printin("REGISTER OUTPUT MSB Z");
break;

case 6:
Serial.printin("REGISTER OUTPUT LSB Z");
break;

case 7:
Serial.printin("REGISTER OUTPUT MSB Y");
break;

case 8:
Serial.printin("REGISTER OUTPUT LSB Y");
break;

case 9:
Serial.printin("REGISTER STATUS");
break;

Yelse{

Serial.print("value: ");

Serial.printin(number);
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reader=0;

}

/I callback for sending data
void sendData(){

switch(commandActual){

case 9:
Wire.write(1);
randomSeed(millis());
numberX=random(-2048,2047);
numberY=random(-2048,2047);
numberZ=random(-2048,2047);
LSBX=numberX & OxFF;
MSBX=numberX >> 8;
LSBY=numberY & OxFF;
MSBY=numberY >> 8;
LSBZ=numberZ & OxFF;
MSBZ=numberz >> 8;
break;

case 4:
Wire.write(LSBX);
break;

case 3:
Wire.write(MSBX);
Serial.printin(numberX);
break;

case 8:
Wire.write(LSBY);
break;

case 7:
Wire.write(MSBY);
Serial.printin(numberY);
break;

case 6:
Wire.write(LSBZ);
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break;

case 5:
Wire.write(MSBZ);
Serial.printin(numberz);
break;

9. Simulacion ADC128D818 Arduino

#include <Wire.h>

#define SLAVE_ADDRESS 0x1D
int number = 0;

int 10=0;

int 11=0;

int 12=0;

int 13=0;

int 14=0;

int 15=0;

int commandActual=0;

int reader=0;

void setup() {
Serial.begin(9600); // start serial for output
[ initialize i2c as slave
Wire.begin(SLAVE_ADDRESS);
/I define callbacks for i2c communication
Wire.onReceive(receiveData);

Wire.onRequest(sendData);

Serial.printin("Ready!");
}

void loop() {
}
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/I callback for received data
void receiveData(int byteCount){
while(Wire.available()) {
number = Wire.read();
commandActual=number;
if(reader==0){
switch(commandActual){
case 0:
Serial.printin("REGISTER CONFIGURATION");
reader=1,;
break;
case 7:
Serial.printin("REGISTER CONVERSION RATE");
reader=1,;
break;
case 8:
Serial.printin("REGISTER CHANEL DISABLE");
reader=1;
break;
case 11:
Serial.printin("REGISTER ADVANCED CONFIGURATION");
reader=1;
break;
case 12:
Serial.printin("REGISTER BUSY STATUS");
break;
case 32:
Serial.printin("REGISTER CHANEL READING 10");
break;
case 33:
Serial.printin("REGISTER CHANEL READING I1");
break;
case 34:
Serial.printin("REGISTER CHANEL READING 12");
break;
case 35:
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Serial.printin("REGISTER CHANEL READING 13");
break;

case 36:
Serial.printin("REGISTER CHANEL READING 14");
break;

case 37:
Serial.printin("REGISTER CHANEL READING 15");
break;

}
Jelse{

Serial.print("value: ");
Serial.printin(number);
reader=0;
}
}
}

/I callback for sending data
void sendData(){
switch(commandActual){
case 12:
Wire.write(0);
break;
case 32:
randomSeed(millis());
10=random(0,4095);
Wire.write(10);
break;
case 33:
randomSeed(millis());
I1=random(0,4095);
Wire.write(11);
break;
case 34:
randomSeed(millis());
I12=random(0,4095);
Wire.write(12);



break;

case 35:
randomSeed(millis());
I13=random(0,4095);
Wire.write(13);
break;

case 36:
randomSeed(millis());
14=random(0,4095);
Wire.write(14);
break;

case 37:
randomSeed(millis());
I5=random(0,4095);
Wire.write(15);
break;
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10. Cadigo para lectura de componentes del mddulo de energia y traspaso de informacion al

moédulo de comunicaciones

/*

Daniel Orozco
@ UVG

*/

#include <fentl.h>

#include <linux/i2c-dev.h>

#include <linux/i2c.h>
#include <stdio.h>
#include <unistd.h>
#include <time.h>

#include <math.h>

#define n_temperatura 91

#define n_voltaje 46
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#define n_estado_carga 46
#define slavel address 0x13
#define slave2_address 0x08

#define img_path "/home/pi/Desktop/img.bmp™

int deviceHandlel;
int deviceHandle2;
int readBytes1;

int readBytes2;
char buffer1[7];
char datal[16];
char buffer2[7];
char data2[8];

time_t timer;
char time_buffer[26];

struct tm* tm_info;

struct temperatura_bateria
{
char id[3];
char time_stamp[26];
float valor;

} log_temperatura_bateria[n_temperatura];

struct estado_de_carga_bateria
{

char id[3];

char time_stamp[26];

float valor;

} log_estado_de_carga_bateria[n_estado_carga];

struct voltaje_bateria

{
char id[3];

char time_stamp[26];
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float valor;
} log_voltaje_bateria[n_voltaje];

intncl =0;
intnc2 =0;
intnc3 =0;

int binTwosComplementTolnt(char binary[], int bits);
int connect_slave_1(int slave_address);

int connect_slave_2(int slave_address);

void logs_to_txts 1();

void logs_to_txts 2();

void estado_de_carga();

int get_estado_de_carga();

int validar_estado_de_carga();

void voltaje_de_baterias();

float get_voltaje_de_baterias();

int validar_voltaje_de_baterias(float valor);

void temperatura_de_baterias();

float get_temperatura_de_baterias();

int validar_temperatura_de_baterias(float valor);
void enviar_img(char *fileName);

void enviar_datos_a_transmitir(int tipo);

void unitary_tests(){

int n_success = 0;

int total = 13;

if(unitary_test_connect_slave(slavel_address)){
printf("Test unitario - Conectar esclavo: Success\n™);
Nn_success++;

}

else
printf("Test unitario - Conectar esclavo: Fail\n");

if(unitary_test_logs_to_txt() > 0){
printf("Test unitario - Escribir registros a archivo de texto: Success\n");

Nn_success++;



270

else
printf("Test unitario - Escribir registros a archivo de texto: Fail\n");
if(unitary _test_get estado_de_carga()){
printf("Test unitario - Obtener estado de carga: Success\n™);
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Obtener estado de carga: Fail\n");
if(unitary_test validar_estado_de carga()){
printf("Test unitario - Validar estado de carga: Success\n™);
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Validar estado de carga: Fail\n");
if(unitary_test_almacenar_estado_de_carga()){
printf("Test unitario - Almacenar estado de carga: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Almacenar estado de carga: Fail\n");
if(unitary_test_get voltaje_de_baterias()){
printf("Test unitario - Obtener voltaje de las baterias: Success\n™);
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Obtener voltaje de las baterias: Fail\n");
if(unitary_test_validar_voltaje_de_baterias()){
printf("Test unitario - Validar voltaje de las baterias: Success\n");
Nn_success++;
}
else
printf("Test unitario - Validar voltaje de las baterias: Fail\n");
if(unitary_test_almacenar_voltaje_de_baterias()){
printf("Test unitario - Almacenar voltaje de las baterias: Success\n");
n_success++;

}

else
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printf("Test unitario - Almacenar voltaje de las baterias: Fail\n");

if(unitary_test_get temperatura_de_baterias()){
printf("Test unitario - Obtener temperatura de las baterias: Success\n™);
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Obtener temperatura de las baterias: Fail\n™);
if(unitary_test validar_temperatura_de_baterias()){
printf("Test unitario - Validar temperatura de las baterias: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Validar temperatura de las baterias: Fail\n");
if(unitary_test_almacenar_temperatura_de_baterias()){
printf("Test unitario - Almacenar temperatura de las baterias: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Almacenar temperatura de las baterias: Fail\n");
if(unitary_test_enviar_imagen()){
printf("Test unitario - Enviar imagen: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Enviar imagen: Fail\n");
if(unitary_test_enviar_registros()){
printf("Test unitario - Enviar registros: Success\n");
Nn_success++;
}
else
printf("Test unitario - Enviar registros: Fail\n");
printf("%d tests exitosos de %d realizados\n", n_success, total);

printf("%d tests fallidos de %d realizados\n", total-n_success, total);



int unitary_test_connect_slave(int slave_address){
if (connect_slave_1(slavel_address) == 1)
return 1;

return O;

int unitary test_logs_to_txt(){
FILE * datos_file;
datos_file = fopen("/home/pi/Desktop/dataTest.txt","a");
int write = fprintf(datos_file, "Test\n");
fclose(datos_file);

return write;

int unitary test_get estado_de carga(){
char inst[8] = "00000000";
readBytesl = write(deviceHandlel, inst, 8);
readBytesl = read(deviceHandlel, datal, 16);
if (readBytesl != 16)
return O;
return 1,

int unitary test validar_estado_de carga(){
if (lvalidar_estado_de_carga(655355))
return 1,

return O;

int unitary test_almacenar_estado_de_carga(){
int value = 0;
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
strftime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
strcpy(log_estado_de_carga_bateria[ncl].id, "TN");
strcpy(log_estado_de_carga_bateria[ncl].time_stamp, time_buffer);

log_estado_de_carga_bateria[ncl].valor = (float)value;
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return 1;

int unitary _test_get voltaje_de_baterias(){
char inst[8] = "00000001";
readBytesl = write(deviceHandlel, inst, 8);
readBytesl = read(deviceHandlel, datal, 16);
if (readBytesl = 16)
return O;

return 1;

int unitary_test validar_voltaje_de_baterias(){
if (lvalidar_voltaje_de_baterias(16700.0))
return 1;

return O;

int unitary_test_almacenar_voltaje_de_baterias(){
float value = 0.0;
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
strftime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
strcpy(log_voltaje_bateria[nc2].id, "P2");
strcpy(log_voltaje_bateria[nc2].time_stamp, time_buffer);
log_voltaje_bateria[nc2].valor = value;

return 1;

int unitary_test_get temperatura_de_baterias(){
char inst[8] = "00000010";
readBytesl = write(deviceHandlel, inst, 8);
readBytesl = read(deviceHandlel, datal, 16);
if (readBytesl = 16)
return O;
return 1,



int unitary_test_validar_temperatura_de_baterias(){
if (lvalidar_temperatura_de_baterias(168.0))
return 1;

return O;

int unitary_test_almacenar_temperatura_de_baterias(){
float value = 0.0;
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
strepy(log_temperatura_bateria[nc3].id, "P3");
strepy(log_temperatura_bateria[nc3].time_stamp, time_buffer);
log_temperatura_bateria[nc3].valor = value;

return 1;

int unitary_test_enviar_imagen(){
enviar_datos_a_transmitir(1);
return 1,

int unitary_test_enviar_registros(){
enviar_datos_a_transmitir(1);

return 1;

int main (void)

{
printf("Raspberry Pi 12C\n");

/I inicializar buffers
buffer1[0] = 0x00;

buffer2[0] = 0x00;

time_t start, end;
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double elapsed;
start = time(NULL);

int terminate = -1;

int tocal20 = 0;

if (connect_slave_1(slavel_address) == 1){
while(terminate){
end = time(NULL);
elapsed = difftime(end, start);
if (elapsed > 5400.0) // test 2 - 1h 30 minutos
/lif (elapsed > 20.0) //test 1-20 s
terminate = 0;
else {
if(tocal20%2 == 0){
estado_de_carga();
voltaje_de_baterias();
ncl++,
nc2++;
logs_to_txts_1();
}
temperatura_de_baterias();
nc3++;
tocal20++;
logs_to_txts 2();
usleep(60000000); // test 2 - 60s
/lusleep(2000000); // test 1 - 2s

}

close(deviceHandlel);

/llogs_to_txts();

/* if (connect_slave_2(slave2_address) == 1){
/I drive some tests
/Isend_picture();

enviar_datos_a_transmitir(0);



/lenviar_datos_a_transmitir(1);
/I close connection and return

close(deviceHandle2);

3

return O;

int binTwosComplementTolnt(char binary[], int bits){
int potencia = pow(2,bits-1);
intres =0;
for(int i=0; i<bits; i++){
if (i==0 && binary[i]!'='0"
res += potencia * -1;
else
res += (binary[i]-'0")*potencia;
potencia /= 2;
}

return res;

int connect_slave_1(int slave_address){
/I open device on /dev/i2c-0
if ((deviceHandlel = open("/dev/i2c-1", O_RDWR)) < 0) {
printf("Error: no se pudo abrir la interfaz 12C! %d\n", deviceHandlel);

return O;

/ connect to arduino as i2c slave

if (ioctl(deviceHandlel, 12C_SLAVE, slave_address) < 0) {
printf("Error: no hay respuesta del esclavo!\n");
return O;

/I begin transmission and request acknowledgement
readBytesl = write(deviceHandlel, bufferl, 1);
if (readBytesl = 1)
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printf("Error: No se recibio el ACK-Bit, no se pudo establecer la conexion\n");
return O;

}

printf("Esclavo %d conectado\n”, slave_address);

return 1;

int connect_slave_2(int slave_address){
/I open device on /dev/i2c-0
if ((deviceHandle2 = open("/dev/i2c-1", O_RDWR)) < 0) {
printf("Error: no se pudo abrir la interfaz 12C! %d\n", deviceHandle2);

return O;

/I connect to arduino as i2c slave
if (ioctl(deviceHandle2, 12C_SLAVE, slave_address) < 0) {
printf("Error: no hay respuesta del esclavo\n");

return O;

// begin transmission and request acknowledgement

readBytes2 = write(deviceHandle2, buffer2, 1);

if (readBytes2 1= 1)

{
printf("Error: No se recibio el ACK-Bit, no se pudo establecer la conexion\n");
return O;

}

printf("Esclavo %d conectado\n", slave_address);

return 1;

void logs_to_txts 1(){

FILE * datos_file;

datos_file = fopen("'/home/pi/Desktop/dataC1.txt","a");
for(int i=ncl-1; i<ncl; i++){



char entry[36] ="";

strepy(entry, log_estado_de_carga_bateria[i].id);

strcat(entry, ",");

strcat(entry, log_estado_de_carga_bateria[i].time_stamp);
strcat(entry, ",%f\n");

fprintf(datos_file, entry, log_estado_de_carga_bateria[i].valor);

}

fclose(datos_file);

datos_file = fopen("/home/pi/Desktop/dataC2.txt","a");
for(int i=nc2-1; i<nc2; i++){

char entry[36] ="";

strcpy(entry, log_voltaje_bateria[i].id);

strcat(entry, ",");

strcat(entry, log_voltaje_bateria[i].time_stamp);

strcat(entry, ",%f\n");

fprintf(datos_file, entry, log_voltaje_bateria[i].valor);

}

fclose(datos_file);

void logs_to_txts 2(){
FILE * datos_file;

datos_file = fopen("/home/pi/Desktop/dataC3.txt","a");
for(int i=nc3-1; i<nc3; i++){

char entry[36] ="";

strcpy(entry, log_temperatura_bateria[i].id);

strcat(entry, ",");

strcat(entry, log_temperatura_bateria[i].time_stamp);

strcat(entry, ",%f\n");

fprintf(datos_file, entry, log_temperatura_bateria[i].valor);

}

fclose(datos_file);

void estado_de_carga(){
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int value = get_estado_de_carga();

value = (validar_estado_de_carga(value)==1) ? value : -1;

timer = time(NULL);

tm_info = localtime(&timer);

stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
strepy(log_estado_de_carga_bateria[ncl].id, "P1");
strepy(log_estado_de_carga_bateria[ncl].time_stamp, time_buffer);

log_estado_de_carga_bateria[ncl].valor = (float)value;

int get_estado_de_carga(){
printf("Obteniendo valores de BQ282610\n");
char inst[8] = "00000000";
int value = 0;

readBytesl = write(deviceHandlel, inst, 8);

// read success
readBytesl = read(deviceHandlel, datal, 16);
if (readBytesl 1= 16)
{
printf("Error: Datos no recibidos!\n");
value = -1;
}
else
{
for(int i=0; i<readBytesl; i++){
int a = (int)pow(2,i);
int b = datal[i]-'0";
value +=a*b;
}

}
printf("BQ282610 respuesta: %d\n", value);

return value;

int validar_estado_de_carga(int valor){
return ((valor>=0)&&(valor<=65535));
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void voltaje_de_baterias(){
float value = get_voltaje_de_baterias();
value = (validar_voltaje_de_baterias(value)==1) ? value : -1.0;
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
strepy(log_voltaje_bateria[nc2].id, "P2");
strepy(log_voltaje_bateria[nc2].time_stamp, time_buffer);

log_voltaje_bateria[nc2].valor = value;

float get_voltaje_de_baterias(){
printf("Obteniendo valores de INA3221\n");
char inst[8] = "00000001";
float value = 0.0;
readBytesl = write(deviceHandlel, inst, 8);

/ read success

readBytesl = read(deviceHandlel, datal, 16);

if (readBytesl != 16)

{
printf("Error: Datos no recibidos!\n");
value = -1;

}

else

{
int comp2_value = binTwosComplementTolnt(datal, 16);
int f_comp2_value = (float) comp2_value;
value = f_comp2_value/200.0;
}

printf("INA3221 respuesta: %f\n", value);

return value;

int validar_voltaje_de_baterias(float valor){
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return ((valor>=-16400.0)&&(valor<=16400.0));

void temperatura_de_baterias(){
float value = get_temperatura_de_baterias();
value = (validar_temperatura_de_baterias(value)==1) ? value : -1.0;
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
strepy(log_temperatura_bateria[nc3].id, "P3");
strepy(log_temperatura_bateria[nc3].time_stamp, time_buffer);

log_temperatura_bateria[nc3].valor = value;

float get_temperatura_de_baterias(){
printf("Obteniendo valores de TMP101\n");
char inst[8] = "00000010";
float value = 0.0;

readBytesl = write(deviceHandlel, inst, 8);

// read success
readBytesl = read(deviceHandlel, datal, 16);
if (readBytesl != 16)

{
printf("Error: Datos no recibidos!\n");
value = -1;

}

else

{

int comp2_value = binTwosComplementTolnt(datal, 12);
int f_comp2_value = (float) comp2_value;
value = f_comp2_value/16.0;
}
printf("TMP101 respuesta: %f\n", value);

return value;
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int validar_temperatura_de_baterias(float valor){
return ((valor>=-128.0)&&(valor<=128.0));

void enviar_img(char *fileName){
FILE *file = fopen(fileName, "r");
int c;

char img_chr[1];

if (file == NULL) return NULL; //could not open file

while ((c = fgetc(file)) 1= EOF) {
img_chr[0] = (char)c;
readBytes2 = write(deviceHandle2, img_chr, 1);

void enviar_datos_a_transmitir(int tipo){
printf("Conectando con modulo de comunicaciones\n™);
char inst[8] = "00000000";
readBytes2 = write(deviceHandle2, inst, 8);

char value[64];
char pixel[32] = "11010101110101011101010111010101";

// read success

readBytes2 = read(deviceHandle2, data2, 8);
if (readBytes2 != 8)

{

printf("Error: Datos no recibidos!\n");

}

else
{
printf("Resuesta del modulo de comunicaciones: %s\n", data2);
if(strcmp(data2,"00000001\3")==0){
switch(tipo){
/I Logs
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case 0:
printf("Enviando 6.61 KBytes de logs\n™);
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
strtime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
printf(*At time: ");
puts(time_buffer);

for(int i=0; i<n_estado_carga; i++){
readBytes2 = write(deviceHandle2, log_estado_de carga_bateria[i].id, 3);
readBytes2 = write(deviceHandle2, log_estado_de_carga_bateria[i].time_stamp, 26);
snprintf(value, sizeof value, "%f", log_estado_de carga_bateria[i].valor);
readBytes2 = write(deviceHandle2, value, 8);

for(int i=0; i<n_voltaje; i++){
readBytes2 = write(deviceHandle2, log_voltaje_bateria[i].id, 3);
readBytes2 = write(deviceHandle2, log_voltaje_bateria[i].time_stamp, 26);
snprintf(value, sizeof value, "%f", log_voltaje_bateria[i].valor);

readBytes2 = write(deviceHandle2, value, 8);

for(int i=0; i<n_temperatura; i++){
readBytes2 = write(deviceHandle2, log_temperatura_bateria[i].id, 3);
readBytes2 = write(deviceHandle2, log_temperatura_bateria[i].time_stamp, 26);
snprintf(value, sizeof value, "%f", log_temperatura_bateria[i].valor);

readBytes2 = write(deviceHandle2, value, 8);

printf("Transmision finalizada\n");
timer = time(NULL);
tm_info = localtime(&timer);
stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);
printf("At time: ");
puts(time_buffer);
break;
case 1:



printf("Enviando imagen de 900 KBytes\n");

timer = time(NULL);

tm_info = localtime(&timer);
stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);

printf(*At time: ");

puts(time_buffer);

enviar_img(img_path);

printf("Transmision finalizada\n");

timer = time(NULL);

tm_info = localtime(&timer);
stritime(time_buffer, 26, "%d/%m/%Y %H:%M:%S", tm_info);

printf("At time: ");

puts(time_buffer);

break;

default; break;

11. Cadigo para mecanismo de redundancia

/*

Daniel Orozco
@ UVG

*/

#include <stdio.h>
#include <unistd.h>
#include <fcntl.h>
#include <termios.h>
#include <time.h>
#include <wiringPi.h>
#include <unistd.h>

#include <sys/types.h>

//Used for UART
//Used for UART

//Used for UART
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#define uart_device "/dev/ttyS0"

#define n_retry bus 4

#define n_retry read 10

#define n_retry read_bus_master 5

#define max_time_retry bus 60

#define max_time_retry read 2

#define max_time_retry read_bus_master 2
#define max_buffer_size 20

#define alive_char '1'

#define bus_master '1'

#define ledBusMaster 0

#define i2c_path "/home/pi/Desktop/./master"

int uart0_filestream = -1;

/[----- TX BYTES -----
unsigned char tx_buffer[20];
unsigned char *p_tx_buffer;
----- RX BYTES -----

unsigned char rx_buffer[max_buffer_size];

void unitary_tests(){
int n_success = 0;
int total = 8;
if(unitary_test_uart()){

printf("Test unitario - Conectar UART: Success\n");

N_success++;

}

else

printf("Test unitario - Conectar UART: Fail\n");

if(unitary_test_send_alive_signal()){

printf("Test unitario - Enviar sefial: Success\n");

Nn_success++;
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else
printf("Test unitario - Enviar sefial: Fail\n");
if(unitary_test_read_alive_signal()){
printf("Test unitario - Leer sefial: Success\n™);
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Leer sefial: Fail\n");
if(unitary_test_encender_led()){
printf("Test unitario - Encender LED: Success\n™);
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Encender LED: Fail\n");
if(unitary_test_apagar_led()){
printf("Test unitario - Apagar LED: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Apagar LED: Fail\n");
if(unitary_test_activar_i2c()){
printf("Test unitario - Activar 12C: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Activar 12C: Fail\n");
if(unitary_test_determinar_estado()){
printf("Test unitario - Determinar estado: Success\n");
n_success++;
}
else
printf("Test unitario - Determinar estado: Fail\n");
if(unitary_test_cambiar_estado()){
printf("Test unitario - Cambiar estado: Success\n");
n_success++;

}

else
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printf("Test unitario - Cambiar estado: Fail\n™);
printf("%(d tests exitosos de %d realizados\n", n_success, total);
printf("%d tests fallidos de %d realizados\n", total-n_success, total);

int unitary_test_uart(){
uart0_filestream = open("/dev/ttyS0", O_RDWR | O_NOCTTY | O_NDELAY);
blocking read/write mode
if (uartO_filestream !=-1)
return 1;

return O;

int unitary_test_send_alive_signal(){

return send_alive_signal(uartO_filestream);

int unitary_test_read alive_signal(){

return !read_alive_signal(uartO_filestream);

int unitary_test_encender_led(){
digitalWrite(ledBusMaster, HIGH);

return 1;

int unitary_test_apagar_led(){
digitalWrite(ledBusMaster, LOW);

return 1;

int unitary_test_activar_i2c(){
pid_t pid = fork();
if(pid==0){
static char *argv[] = {"","",NULL};
execv(i2c_path, argv);

return 1;
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return O;

int unitary_test_determinar_estado(){

return read_bus_master(uart0_filestream);

int unitary _test_cambiar_estado(){

return read_bus_master(uart0_filestream);

void launch_i2c(){
pid_t pid = fork();
if(pid==0){
static char *argv[] = {"","",NULL};

execv(i2c_path, argv);

void set_bus_master(char c){
tx_buffer[1] = c;

void as_main(){
digitalWrite(ledBusMaster, HIGH);
set_bus_master(bus_master);
printf("Running as Main\n");
/l'run i2c
launch_i2c();
int alive = -1;
while(1){
usleep(1000000);

int s =send_alive_signal(uartO_filestream);
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void as_backup(){
digitalWrite(ledBusMaster, LOW);
printf("Running as Backup\n");
int alive = -1;
while(alive){
printf(*Main alive\n™);
rx_buffer[0] ="0;
rx_buffer[1] ="0";
alive = read_alive_signal(uartQ_filestream);

}

as_main();

int main (void){

/lint uartQ_filestream = -1;
uart0_filestream = open("/dev/ttyS0", O_ RDWR | O_NOCTTY | O_NDELAY); //Open in non
blocking read/write mode

if (uartO_filestream == -1){
/IERROR - CAN'T OPEN SERIAL PORT

printf("Error - Unable to open UART. Ensure it is not in use by another application\n");

if(wiringPiSetup() == -1){ //when initialize wiringPi failed, print message to screen
printf("wiringPi setup failed '\n");

pinMode(ledBusMaster, OUTPUT);

struct termios options;

tcgetattr(uartO_filestream, &options);

options.c_cflag = B9600 | CS8 | CLOCAL | CREAD; //<Set baud rate
options.c_iflag = IGNPAR,;

options.c_oflag = 0;

options.c_Iflag = 0;

tcflush(uartO_filestream, TCIFLUSH);



tesetattr(uartO_filestream, TCSANOW, &options);

p_tx_buffer = &tx_buffer[0];
*p_tx_buffer++ = alive_char;

*p_tx_buffer++ = bus_master;

if (read_bus_master(uart0_filestream))
as_main();
else

as_backup();

int reopen_uart(int uart_filestream){
inttry=0;
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uart_filestream = open(uart_device, O_RDWR | O_NOCTTY | O_NDELAY); //Open in non blocking

read/write mode
if (uart_filestream != -1)
return uart_filestream;
while(try<n_retry _bus){
if (try ==n_retry_bus-1){
printf("Last try to re open UART\n");
usleep(max_time_retry bus * 1000000);
close(uart_filestream);
uart_filestream = open(uart_device, O_RDWR | O_NOCTTY | O_NDELAY);
blocking read/write mode
if (uart_filestream 1= -1)
return uart_filestream;
}
if (uart_filestream == -1){
printf("Trying to re open UART\n");
if (try ==n_retry_bus){
printf("Unable to open UART\n");
}
close(uart_filestream);
uart_filestream = open(uart_device, O_RDWR | O_NOCTTY | O_NDELAY);
blocking read/write mode

if (uart_filestream 1= -1)

/[Open in non

//Open in non



291

return uart_filestream;
}
try++;

}

return -1;

int send_alive_signal(int uart_filestream){
if (uart_filestream == -1)
uart_filestream = reopen_uart(uart_filestream);
if (uart_filestream == -1){
printf("Unable to send data\n");
return O;
}
rx_buffer[0] = "\0';
rx_buffer[1] = "\0";
int count = write(uart_filestream, &tx_buffer[0], (p_tx_buffer - &tx_buffer[0])); /[Filestream, bytes
to write, number of bytes to write
if (count < 0)
return O;
[lprintf("Main ALIVEN\n");

return 1;

int read_alive_signal(int uart_filestream){
if (uart_filestream == -1)
uart_filestream = reopen_uart(uart_filestream);
if (uart_filestream == -1){
printf("Unable to read data\n");
return O;
}
intretry = 0;
while(retry < n_retry_read){
int rx_length = read(uart_filestream, (void*)rx_buffer, max_buffer_size-1);  //Filestream, buffer to
store in, number of bytes to read (max)
rx_buffer[rx_length] = "\0";
if(rx_buffer[0] == alive_char){
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rx_buffer[0] = "0,

rx_buffer[1] = "\0";

return 1,
}
rx_buffer[0] ="0;
rx_buffer[1] ="0";
/Isend_alive_signal(uart_filestream);
usleep(max_time_retry read * 1000000);
retry++;

}

return O;

int read_bus_master(int uart_filestream){
printf("Reading bus master\n");
if (uart_filestream == -1)
uart_filestream = reopen_uart(uart_filestream);
if (uart_filestream == -1){
printf("Unable to read data\n");
return O;
}
intretry = 0;
while(retry < n_retry read bus _master){
int rx_length = read(uart_filestream, (void*)rx_buffer, max_buffer_size-1);  //Filestream, buffer to
store in, number of bytes to read (max)
rx_buffer[rx_length] = "\0';
if(rx_buffer[1] =='2)
return O;
rx_buffer[0] ="\0";
rx_buffer[1] ="0";
usleep(max_time_retry read_bus_master * 1000000);
retry++;
}

return 1;
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12. Cddigo desarrollado para reiniciar computadoras para pruebas del mecanismo de
redundancia

/*

Daniel Orozco
@ UVG

*/

#include <stdio.h>
#include <stdlib.h>

#include <time.h>

int main (void){
srand(time(NULL));
int seconds = (rand() % 1500) + 300; // random between 5-30 mins [300 - 1800 in seconds]
FILE * datos_file;
datos_file = fopen("/home/pi/Desktop/reboots.txt","a");
fprintf(datos_file, "%d\n", seconds);
fclose(datos_file);
usleep(seconds*1000000);
int reboot = system("sudo reboot");

return O;
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CONTROLADORES

1. Programa principal - controladores PID y LQR

o° o° o°

Simulacion CubeSat

tipo

% Cubesat,

% simulacion una mas realista

%

% Hecho por:

% Diego Alejandro Rodriguez Garcia
%

% con colaboracion de:

% Msc. Miguel Enrique Zea Arenales

o

5Vo ouT >

=

’: OBC_TX0
{_OBC_RX0

{OBC CRIT >

’:' OBC_WARN >

{_OBC_PGPV_ >

TOARC T
( OBC_TC >

{_OBC_GPS PF >

{_OBC_GPS VPP

SIMULACION DEL SISTEMA NO LINEAL

este hace uso de algunas perturbaciones para hacer de la
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Este codigo toma en cuenta principalmente el control del un satelite



% Tiempo de paso de la simulacion
dt = 0.0005;

t = 0:dt:1;

Cantidad de orbitas a analizar
simtime = 2;

= length(t)-1;

% Numero de iteraciones a realizar
K = simtime*N;

oo

=z

% Tiempo de duracion de una sola orbita (mins)
= 90;

=

% Tiempo real de simulacion (s)
dT = dt*T*60;

% Radio de la tierra (km)
rE = 6371;

% Radio de orbita del satelite [RadioTierra + Altura orbita] (km)
rS = rE + 408;

% Normalizacion de la orbita para posteriormente ser graficable
r = rS/rE;

[

% Momento de Inercia en el eje X
Ixx = 0.002136;

% Momento de Inercia en el eje Y
yy = 0.000935;

H

% Momento de Inercia en el eje Z
zz = 0.001996;

H

% Matriz de inercia, Es un diagonal por asumir un cuerpo rigido
I = diag([Ixx, Iyy, Izz]);
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Q

% Se hace uso de cuaterniones para manejar las rotaciones del satélite.
La
% razdén del mismo es por ser valores constantes y por ser una fuente de

% nejo de datos sin singularidades.

% MATLAB hace uso de los quaterniones de la siguiente manera:
qg=9g0 + gl 1 + g2 j + g3 k

% Esto quiere decir que eta y los episilons son:

g=n+el x +e2 vy + e3 z

Q

% Condicién inicial de los angulos de Euler

S roll (X)
IniRoll = 0*pi/180;
% pitch (Y)
IniPitch = 0*pi/180;
% yaw (2)
IniYaw = 0*pi/180;

InEul = [IniRoll, IniPitch, IniYaw];

[

% Transformador a cuaterniones
Ing = eul2quat (InEul);

[

% Angulos de Euler de referencia

$ roll (X)
RefRoll = 0*pi/180;

% pitch (Y)

RefPitch = 0*pi/180;

s yaw (2)

RefYaw = 44.99*pi/180;

RefEul = [RefRoll, RefPitch, RefYaw];

% Transformador a cuaterniones
Refg = eul2quat (RefEul);



% Inclusion cuaternion de error

Actg = quatinv(Ing);

gError = quatmultiply(Refq,Actq);
gEeta = gError(l);

gEeps = gError(2:4)"';

x0 = [gEeps; gEeta; wl;
x0;

u0 = [O;O;O]r
u = ul;

e =0; E = 0;
$ Matriz K LOR
KM = [1, 0, O, 0, 0.025, 0, 0;...
o, 1, 0, 0, 0, 0.025, 0;
o, 0, 1, 0, 0, 0, 0.025];
% Storage arrays for the time evolution of
X = zeros(length(x), K);
U = zeros(length(u0), K);
P = zeros(length(u0), K);
TS = zeros (3, K);

= zeros (3, K
™ =
TG =

the state
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and control inputs



% Vectors that define the orbit's plane

a=[1,-2,1];

b = [-a(3),0,a(1)];

wo = 2*pi; % orbit frequency

xt = r*cos(wo*t)*a(l) + r*sin(wo*t)*b (1)
coordinate

yt = r*cos(wo*t)*a(2) + r*sin(wo*t)*b(2)
coordinate

zt = r*cos(wo*t)*a(3) + r*sin(wo*t) *b(3)
coordinate
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. 9
; 0

orbit's relative x

. 9
; 0

orbit's relative y

. 9
; ©

orbit's relative z

% Creacion de vectores para las perturbaciones

Ts = [0;0;0];
Ta = [0;0;0];
T™Tm = [0;0;0];
Tg = [0;0;0];

[

% Simulate the dynamical system for the
RK4

[

$ discretization method.

given simulation time using the

for k = 0:K-1
% Entrada de control LQR
u = -KM * x;
% habilita el control PID
"% [u, e, E] = threeaxis pid(x, e, E, dt);

% Entrada de perturbaciones

% creacion de variacion de area para presiones

Arear x = 0.01;
Area y = 0.01;
Area z = 0.01;
Area press = [Arear x,0,0;
Area press2

% coeficiente de reflexion
Qreflection [1;1;11;

0,Area_y,

[

% multiplicador de campo magnetico
multmag = 2;

% Angulo de rotacion por gravedad
tetha = pi()/4;

% inicializacion de perturbaciones

0; 0,0,Area _z];

[Arear x; Area y; Area z];

tetha) ;

Ts = perturbacion solar (Area press, Qreflection);
Ta = perturbacion aerodinamica (Area press2);

Tm = perturbacion magnetica(rS, multmag);

Tg = perturbacion gravitacional (rS, Izz, Ilyy,

Tp = (Ts + Ta + Tm + Tg) *1E5;

o)

de

o)

> introduccion de variables de estado,

torques de control, torques

s perturbacion al modelado del sistema



299

x = modelado_del satelite(x, u, Tp, I, dt);

% Store state and inputs for further analysis

X(:,k+1l) = x;

U(:,k+1l) = u;

P(:,k+1) = Tp;

TS(:,k+1l) = Ts;

TA(:,k+1l) = Ta;

TM(:,k+1) = Tm;

TG (:,k+1) = Tg;

% Extract the current pose and angular velocity from the state
vector

eps = x(1:3);
eta = x(4);
w = x(5:7);
end
whitebg ('white');

figure;
t = 0:dt:simtime;
subplot(2,2,1);
plot (t*T, [TS(:,1), TS]', 'Linewidth', 1);
title ('Torque por presidén de radiacidén solar', 'FontSize', 18)
xlabel ('$t$ (min)', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);
ylabel ('$Torque$ (N m)', 'Interpreter', 'latex',

'FontSize', 16);
1 = legend('S$\tau x$', 'S\tau y$', 'S\tau z$',

'Location', 'northoutside', 'Orientation', 'horizontal');
set (1, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);

subplot(2,2,2);
plot (t*T, [TA(:,1), TA]', 'LineWidth', 1);
title ('Torque aerodindmico', 'FontSize', 18)
xlabel ('$t$ (min) ', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);
ylabel ('$Torque$ (N m)', 'Interpreter', 'latex',
'FontSize', 16);
1 = legend('S$\tau x$', 'S\tau y$', 'S\tau z$',
'Location', 'northoutside', 'Orientation', 'horizontal');
set(l, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);

subplot (2,2,3);

plot (t*T, [TM(:,1), TM]', 'LineWidth', 1);

title('Torque magnético', 'FontSize', 18)

xlabel ('$t$ (min) ', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);

ylabel ('S$Torque$ (N m)', 'Interpreter', 'latex',
'FontSize', 16);

set(l, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);

subplot (2,2,4);

plot (t*T, [TG(:,1), TG]', 'LineWidth', 1);

title('Torque gravitacional', 'FontSize', 18)

xlabel ('$t$ (min) ', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);

ylabel ('$Torque$ (N m)', 'Interpreter', 'latex'
'FontSize', 16);

set(l, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);
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u max = 6; % maximum torque per axis (in N m)

figure;
t = 0:dt:simtime;

subplot(2,2,1);

plot (t*T, [x0(1:4), X(1:4,:)]', 'Linewidth', 1);

title ('Observacién de estados de cuaterniones', 'FontSize', 18);

xlabel ('$t$ (min) ', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);

ylabel ('$Cuaternion$', 'Interpreter',K 'latex',
'FontSize', 16);

1 = legend('S\epsilon x$', 'S\epsilon y$', 'S\epsilon z$','S\etasS’,
'Location', 'northoutside', 'Orientation', 'horizontal');

set(l, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);

subplot (2,2,3);

plot (t*T, [P(:,1), P]', 'LineWidth', 1);
title ('Torque de perturbaciones (total)', 'FontSize', 18);
xlabel ('$t$ (min)', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);
ylabel ('$Torques$ (N m)', 'Interpreter', 'latex',
'FontSize', 16);
1 = legend('S$\tau xEx(t)$', 'S\tau yEx(t)S', 'S$\tau zEx(t)s$',
'Location', 'northoutside', 'Orientation', 'horizontal');
set (1, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);

subplot (2,2,2);
% subplot(2,1,1);

plot (t*T, [x0(5:7), X(5:7,:)]"', 'LineWidth', 1);

%title ('Observacidén de las velocidades angulares del satélite',

'FontSize', 18);

xlabel ('$t$ (min) ', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);

ylabel ('{\boldmath$\omega$}s$(t)$ (rad/s)', 'Interpreter',K 'latex',
'FontSize', 16);

1 = legend('S$\omega x(t)$', 'S\omega y(t)S$', 'S\omega z(t)S$',
'Location', 'northoutside', 'Orientation', 'horizontal');

set(l, 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 14);

subplot (2,2,4);

% subplot(2,1,2);

$plot (t*T, [u0, U]', 'LineWidth', 1);

plot (t*T, [U(:,1), U]', 'LineWidth', 1);

% hold on;

$title('Torque de control', 'FontSize', 18);

% hline = refline ([0 u max]);

% hline.Color = 'r';

% hline2 = refline ([0 -u max]);

% hline2.Color = 'r';

gplot (t*T, u max*[ones(length(t)),-ones(length(t))], '--b',

'LineWidth', 1);

xlabel ('$t$ (min) ', 'Interpreter', 'latex', 'FontSize', 16);

ylabel (' {\boldmath$\taus$}$(t)$ (N m)', 'Interpreter',6 'latex',
'FontSize', 16);



1 = legend('S\tau x(t)s$', 'S\tau y(t)s$', 'S\tau z(t)sS',
'Location', 'northoutside' ‘Orlentation‘,‘horizontal‘);

set(l, 'Interpreter', ‘latex‘, 'FontSize', 14);

$ hold off;

figure;
% Set-up the animated plot of the spacecraft orbiting the Earth

original = imread('mundo.jpg');
[T,W,U] = sphere();
mundo = surf (T,W,-U);

axis ('square');

h = findobj ('Type', 'surface');

set (h, 'CData', original, 'FaceColor', 'texturemap')
view(lOO 20) ;

xlim([- 21);

ylim([- 2 5, 2.51);

zlim([- 21);

hold on,

plot3(xt,yt,zt, '--w', 'Linewidth', 1);

orgn = zeros(3,1); % spacecraft's COM position
size = 0.1; % size of satellite (illustrative)

whitebg ('white');
% Plot and animate the time evolution of the satellite's attitude
during

[

% the simulation
for k = 0:K-1

rotate (mundo, [0 O 1], 0.0625);

% Update the spacecraft's COM position within the orbit
orgn(l) = xt(mod(k,N)+1);

orgn (2) yt (mod (k,N)+1) ;

orgn (3) t (mod (k,N)+1);

x = X(:,k+1); % get the state
% Get the current attitude as unit quaternion
eps = x(1:3);
eta = x(4);
% w = x(5:7);

R = quat2rotm([eta, eps']); % get the attitude's rotation matrix

o\°

3D plot the spacecraft in orbit
f(k == K-1)
draw cube (orgn, size, R, 1);
else
draw cube (orgn, size, R, 0);
end
end

hold off;
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2. Funcion para el controlador PID

function [u, e, E] = threeaxis pid(x, e old, E old, h)
% THREEAXIS PID PID para controlar un satélite

Es un controlador que se le puede modificar sus pardmetros los cuales
controlan las velocidades angulares de un satélite. A través de esto
e

hace una operacidén con errores actuales, pasados y promedios de los
mismos para llevar a cabo el PID, se regresa esto en una matriz de 3
lineas.

0% o o0 0 o o°

oo

kPy 0.01;
kIy = 0.001;
kDy = 0;

kPz 0.01;
kIz = 0.005;
kDz = 0;

% Combina los valores y los normaliza

KP = [kPx, kPy, kPzl]';
KI = h*[kIx, kIy, kIz]';
KD = (1/h)*[kDx, kDy, kDz]';

% Calcula el error acomulado y el actual
rw = zeros(3,1);
e = (rw - x(5:7));

% Desarrolla el control PID
ub = e;

ul = E;

ub = e - e old;
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u = KP.*uP + KI.*ul + KD.*uD;

end

3. Funcién del modelo no lineal del satélite

function xn = modelado del satelite(x, u, Tp, I, h)

% funcidén para modelar el sistema del satélite que es el no lineal,

también

% tiene el método de Runge Kutta de grado 4 para hacer la aproximacién

de

% la solucidén de la ecuacidn diferencial del sistema.

f = 0@(x,u,Tp) [0.5*skew2 (x(5:7))*x(1:4);...
IN(-1)*(-skew(x(5:7))*I*x(5:7)+ u + Tp)l;

kl = f(x,u,Tp);

k2 = f(x+(h/2)*kl,u,Tp);

k3 = f(x+(h/2)*k2,u,Tp);

k4 = f(x+h*k3,u,Tp);

y = x + (h/6)* (kl+2*k2+2*k3+k4) ;

xn = [y(1:4)/norm(y(1:4)); y(5:7)];
end

4. Funcion de la perturbacion aerodindmica

function PA = perturbacion aerodinamica (Area press)
% Modelo simplificado de la perturbacidén aerodindmica que afecta al
CubeSat

VelOrb = 7504;

DragC = 2;

AtmosDensity = 1E-13;

Center of pressure = 0.05;

cons = 0.5* AtmosDensity* DragC*Center of pressure* (VelOrb) "2;
PA = cons * Area press;

end

5. Funcion de la perturbacién gravitacional

function PG = perturbacion gravitacional (rS, Izz, Iyy, tetha)
% Modelo simplificado de la perturbacidn gravitacional que afecta al
CubeSat

Gravconst = 3.986E14;
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cons = 1.5 * Gravconst / ((rS*1000)"3);
res = abs(Izz - Iyy);
PGs = cons * res * sin(2*tetha);

PG = PGs * ones(3,1);

end

6. Funcidn de la perturbacidn de presién por radiacion solar

function PS = perturbacion solar (Area press, Qreflection)

% Modelo simplificado de la perturbacidén de presidn por radiacién solar
% que afecta al CubeSat

Solar const = 1367;

Speed of light = 3E8;

Center of pressure = 0.05;

cons = (Solar const/Speed of light)*Center of pressure;
PS = cons * Area press * (ones(3,1) + Qreflection);

end

7. Funcion de la perturbacion magnética

function PM = perturbacion magnetica(rS, multmag)
% Modelo simplificado de la perturbacidén aerodindmica que afecta al
CubeSat

Dipolo = 0.5;

Magnconst = 7.8E15;

cons = (Dipolo * Magnconst) / ((rS * 1000)"3);
PMs = cons * multmag;
PM = PMs * ones(3,1);

end

8. Funcion para animacion del CubeSat

function draw cube (origin, size, R, stopcond)

% funcidén hecha para dibujar el cubo en la simulacidén
x=([011000;110011; 110011, 011000 -20.5 *
size;

y=([001100; 011000, 011011; 0011 11] - 0.5 *
size;

z= (000001, OOO0O0OO0O1; 1111 01; 1111011 - 20.5) =~
size;

H= [1;



R¥[x(:,1)"; y(:

) , 1

= A(l,:) + orlgln(
+ (

(

- =~

= A(2,:) origin
= A(3,:)' + origin
patch(X,Y,Z,'b");
(h, 'edgecolor', 'k'");
[H, h];

) \l
1)
2);
3)

e

T 0 DN KX
It

end
delay us = 1;
pause (delay us/le6)

if (~stopcond)
for i=1:6
delete (H(1)) ;
end
end

9. Matriz skew 3D

function S = skew(s)
% S = SKEW(S) computes the skew symmetric matrix of a 3d vector
S = [0, =-s(3), s(2); s(3), 0, =-s(1); -s(2), s(1), OI;

10. Matriz skew 4D

function S = skew2 (s)
% S = SKEW(s) computes the skew symmetric matrix of a 4d vector
S = [0, s(3),

11. Programa para desarrollo de la matriz del control LQR

o
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% Desarollo de controlador LQR para el satélite CubeSat

o

clear all;

% Momento de Inercia en el eje X
Ix = 0.002136;

% Momento de Inercia en el eje Y
Iy = 0.000935;

% Momento de Inercia en el eje Z
Iz = 0.001996;



A= 1[0,0,0,0.5,0,0;
0,0,0,0,0.5,0;
0,0,0,0,0,0.5;
0,0,0,0,0,0;
0,0,0,0,0,0;.
0,0,0,0,0,0];

B = 1[0,0,0;
0,0,0;
0,0,0;.
1/Ix,0,0;
0,1/1Iy,0;
0,0,1/Iz];

Definimos nuestras matrices Q y R:
= eye (6);
eve (3);

are (A, B*inv (R)*B', Q);

Encontramos K

r = inv(R) * B' * P;

tra opcidén es usar la funcidén de Matlab
= 1lgr(A,B,Q,R);

o || oe |l

o 0 =X o0 Hd o0 IO o0 | oe oe |
= | |

=~ O.Q

% Pardmetros de simulacidn

dt = 0.001; % periodo de muestreo (step size)
t0 = 0;
tf = 25;

N = (tf-t0) / dt;

% Discretizacién por ZOH

sys = c2d(ss(A,B,C,0), dt,'zoh');
Ad = double(sys.A);

Bd = double(sys.B);

Cd = double(sys.C);

% Simulacidén del sistema
0 =0.1 .* ones(6,1);
= x0; % Inicializacidén del vector de estado

[

b

= Cd*x; % Inicializacidén de la salida real
= y; % Array para guardar las mediciones del sistema

=5 CRKK XX
|

= zeros(3,1);

Resolvemos la ecuacidn algebrdica de Ricatti (ARE):

= x; % Array para guardar trayectorias de variables de estado

= zeros(3,1); % Array para guardar entradas al sistema

306

Disefio de control por LQR (comentar si se quiere usar pole placement)
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E. CODIGO FUENTE DE LA PLATAFORMA FISICA DE CONTROL

#include <Adafruit_Sensor.h>
#include <Adafruit_BNO055.h>

/* Set the delay between fresh samples */
#define BNO055 SAMPLERATE_DELAY_MS (100)

Adafruit BNOO055 bno = Adafruit. BNOO055();

inti=0;

const int pinA = 5;
const int pinB = 6;
float biasZ = 0.0;

void setup(void)

{
pinMode(pinA, OUTPUT);
pinMode(pinB, OUTPUT);
digitalWrite(pinA, LOW);
digitalWrite(pinB, LOW);

Serial.begin(9600);

/* Initialise the sensor */

if('bno.begin())

{
/* There was a problem detecting the BNOO55 ... check your connections */
Serial.print("Ooops, no BNOO055 detected ... Check your wiring or 12C ADDR!");
while();

}

delay(1000);

bno.setExtCrystalUse(true);
imu::Vector<3> gyro = bno.getVector(Adafruit BNO055::VECTOR_GYROSCOPE);

Serial.printIn("Inicio");

/ICalculate el desfase de error de la IMU
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for (i =0; i < 100; i++){
biasZ = biasZ + gyro.z();
delay(10);

}

biasZ = biasZ / 100;

Serial.printin(biasz);

void loop(void)
{
/I obtiene lo datos de la IMU
imu::Vector<3> gyro = bno.getVector(Adafruit_BNO055::VECTOR_GYROSCOPE);

[l le resta el error de ruido
float WZ = gyro.z() - biasz;

/I aplica un control proporcional
float k = 10;

float velocidadmotor = k * WZ;

/I cuantifica el valor obtenido para volverlo un valor PWN
float vel = min(1, abs(velocidadmotor));
int salidamot = (int)(255*vel);

/l decide a que direccién girar el motor

if (velocidadmotor < 0){
analogWrite(pinA, salidamot);
digitalWrite(pinB, LOW);

Yelse{
analogWrite(pinB, salidamot);
digitalWrite(pinA, LOW);

}

/l imprime a través del serial el valor de la IMU para monitoreo serial
Serial.printin(Wz);
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