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1. INTRODUCCION

1.1. Motivacién

Durante los Gltimos afios el acceso a la érbita terrestre y al espacio exterior se ha
convertido en una tarea menos costosa en términos econémicos y tecnologicos, gracias a
una tendencia a la reduccion de los costes de lanzamiento, la estandarizacion y
comercializacion de los componentes que conforman los sistemas dentro de la mision. De
esta manera el acceso al espacio ya no es exclusivo de paises con gran capacidad
econdmica o de distintas agencias espaciales, abriendo asi la posibilidad a universidades,
instituciones y empresas privadas a desarrollar sus propias misiones y soluciones dentro
del sector espacial.

Uno de los aspectos menos desarrollados es la utilizacion de misiones espaciales
dedicada a la educacion y ensefianza de conocimientos interdisciplinarios. Un satélite en
la rbita terrestre se encuentra en un entorno dinamico y real, en comparacion de métodos
mas tradicionales en la adquisicién de conocimientos practicos que suelen realizarse en
entornos estaticos, controlados, y por lo tanto predecibles. Por ello un sistema satelital
educativo permitiria a los estudiantes recabar datos e informacidon directamente de este y
aplicar conocimientos sobre comunicacién, transmisién de datos, recopilacion e
interpretacion de estos mismos datos o gestion de potencia. De esta manera no solo se
favoreceria el aprendizaje en diversos ambitos, sino que también seria una fuente de
motivacion hacia los estudiantes al tratarse de un reto real.

1.2. Objetivos

El objetivo a alcanzar con este TFG consiste en definir las caracteristicas que debe
cumplir un nanosatélite para que pueda ser utilizado como herramienta de aprendizaje,
asi como el disefio de los sistemas y subsistemas que lo forman teniendo en cuenta en
todo momento la viabilidad del propio proyecto.

Para que el proyecto sea viable su realizacion sera necesario cumplir con diversos
requisitos:

e Mantener un coste econémico reducido, no superando los 400 mil euros

e Un tiempo minimo en érbita de 5 afios

e Mantener un tiempo de contacto minimo de 30 minutos entre el nanosatélite
y la estacion terrena

e Sistema reconfigurable que permita modificar los pardmetros del médulo de
comunicacion de forma segura sin afectar al funcionamiento del resto de
elementos

e Disefiar el sistema basado en los estandares consolidados de Cubesat y ECSS
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2. ESTADO DEL ARTE

La principal idea del proyecto es la de utilizar un nanosatélite para que los docentes
puedan incorporarlo como una herramienta mas en el desarrollo de sus clases. Para ello
el proyecto se basa en métodos de aprendizaje activo donde el estudiantado realiza
actividades, ya sea de forma individual o cooperativa, con el objetivo de resolver una
serie de situaciones o problemas. A partir de diversos estudios se ha demostrado, que
métodos donde el estudiantado tenga una participacién activa en su desarrollo de
aprendizaje y adquisicion de competencias, se produce un incremento en el nimero de
estudiantes que aprueban dichas asignaturas, asi como una mayor satisfaccion con ella.
Ademas, se ha podido percibir una mejoria en los métodos de busqueda de informacién
con el objetivo de resolver dichos problemas, asi como el desarrollo de las competencias
transversales [1] [2]

La idea de utilizar satélites u otras tecnologias espaciales dentro del &mbito educativo
no es nueva. En diversas universidades y centros de educacién secundaria, se han
realizado proyectos donde los estudiantes, junto al apoyo de sus docentes han conseguido
disefiar, implementar y lanzar sus propios satélites. Un ejemplo seria el nanosatélite
AALTO-1 que fue desarrollado por estudiantes de la universidad de Aalto en Finlandia
tras cinco afios de trabajo [3]. El principal objetivo de la mision era el demostrar distintas
tecnologias de analisis espectral, monitorizacion de radiacién y, tras terminar su vida Util,
desorbitar el satélite para evitar que se convierta en basura espacial. La realizacion del
proyecto del satélite AALTO-1 ha sido también una oportunidad para la realizacion de
distintas publicaciones sobre el propio desarrollo [4] [5] y sobre los resultados de los
experimentos que iban a bordo del nanosatélite [6] [7].

En otros casos no es necesario desarrollar todo el satélite para aprovechar los
conocimientos que brinda la tecnologia espacial, sino que a partir de satélites que se
encuentran actualmente en funcionamiento pueden ponerse en préctica diversos
conceptos. En la universidad de Stuttgart, en Alemania, se desarrollé un sistema donde
los estudiantes a partir de los satélites meteorol6gicos NOAA procesaban su sefial bruta
y se desarrollaban distintos algoritmos utilizando el programa matematico MATLAB para
obtener la imagen final que se habia tomado en el satélite [8]. Otro ejemplo de la
utilizacion de satélites es el proyecto planteando en la universidad de Viena, en Austria,
donde se prepar6 una estacion terrestre multiprop6sito modular que permite de manera
sencilla realizar modificaciones al sistema para poder utilizar distintas bandas de
frecuencia. En este caso los estudiantes tienen la oportunidad de experimentar una
comunicacion real con varios satélites, realizar un analisis espectral de las sefiales
recibidas, afiadir a dichas sefiales atenuaciones o ruidos para comprobar cOmo se degrada
la sefial o, el disefio de algoritmos para el seguimiento de distintos satélites ya que para
la antena utilizada giraba utilizando un tnico motor [9].

Por otro lado, varios miembros de AMSAT desarrollaron un simulador de Cubesat
para ser utilizado como herramienta educativa y para realizar demostraciones. En ella se
pretende introducir conceptos basicos de nanosatélites como pueden ser la recepcion de
telemetria y la interpretacién de dichos datos para obtener la situacion en la que se
encuentra o la gestion de la potencia a partir de la energia recibida por los placas solares
[10]-[13].

Del analisis realizado del estado del arte respecto a la relacion entre la educacion y el
sector espacial se ha podido observar que en el ambito educativo se utilizan satélites y
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aspectos relacionados con la tecnologia espacial como puede ser el enfoque en el disefio
y construccion de nanosatélites o aprovechando las sefiales disponibles de los satélites
comerciales. Ademas, se ha observado el desarrollo de un simulador de nanosatélite para
ser utilizado en la educacion, pero este estd compuesto Unicamente por los sistemas
necesarios para que pueda funcionar sin disponer de ningin elemento que funcione como
carga y que permita cumplir con algin objetivo en concreto. Por lo que tomando como
base dicho desarrollo, se propone una version con un mayor nivel de detalle y de
comportamiento semejante al de una mision real.
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3. DISENO DE LA MISION

Un primer paso del desarrollo del proyecto consiste en analizar los requisitos,
objetivos, el proceso que debe seguirse y el alcance de la mision; entendiendo la mision
como una serie de objetivos y planes que deben cumplirse a partir de un conjunto de
sistemas. Para mantener un orden y calidad esperado en el sector espacial se seguirén los
estandares creados por la Cooperacion Europea para la Estandarizacion del Espacio
(ECSS). Respecto a la organizacion del proyecto se seguira el estindar ECSS-M-ST-10C
[14] que define los requisitos y alcance respecto a la definicion de la mision, las distintas
fases de desarrollo y sobre cdmo debe organizarse el proyecto para que se realicen todas
las tareas necesarias.

3.1. Fases de desarrollo

El ciclo de vida de un proyecto espacial suele dividirse en 7 fases. En cada fase se
realizan actividades a nivel de sistemas o de producto relacionadas directamente con los
objetivos esperados. Dependiendo del proyecto, puede suceder que una 0 varias
actividades se solapen temporalmente entre distintas fases. Las fases se clasifican de la
siguiente manera:

e Fase 0 — Analisis de la mision/ Identificacion de necesidades

Es la parte introductoria de todo proyecto espacial, en ella se deben identificar las
caracteristicas y necesidades de la mision, cual seria el desempefio esperado y definir la
dependencia y limites seguros de operacion respecto a las condiciones del entorno en el
que se van a operar, asi como desarrollar, de manera preliminar, los requisitos técnicos,
costes econdmicos y el riesgo asociado.

e Fase A - Viabilidad

En esta parte del proyecto se establecen los planes de gestion, ingenieria de
sistemas, de calidad y control de riesgos. Elaborar posibles sistemas y arquitecturas del
sistema acorde con las necesidades y objetivos de la mision, determinando el nivel de
incertidumbre y riesgos, asi como proponer distintas soluciones técnicas, cuantificar y
caracterizar que elementos del sistema son criticos debido a sus requisitos técnicos y
economicos.

e Fase B — Definicion preliminar

Durante la fase de definicion preliminar se elaboraran el tiempo de desarrollo y coste
estimado del proyecto. Deben confirmarse las soluciones técnicas y operacionales
propuestas en la fase anterior, asi como justificar la utilizacion de dichas soluciones junto
a un disefio preliminar del conjunto del sistema. Se realizara el arbol del producto, la
estructura de trabajo y el arbol de especificaciones. Se comienza el desarrollo de
elementos criticos y de elementos que tengan una larga duracion en el tiempo. Deben
elaborarse los planes de mitigacion y eliminacion de basura espacial. Por dltimo, se
realizan si fueran necesarios, los acuerdos con instituciones y empresas.

e Fase C - Definicion detallada
Durante esta fase se termina de realizar un disefio detallado de todos los sistemas y
componentes que lo conforman. A lo largo de la fase se desarrollard, producird y
comprobaré el funcionamiento de las soluciones técnicas y de los por separado y, una vez
comprobado que cumple con los requisitos esperados, se ensambla e integrar cada una de
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las partes del sistema. Por Gltimo se redactara una version preliminar del manual de
usuario.

e Fase D — Certificacion y produccion

A lo largo de esta fase se realizaran las distintas certificaciones y verificaciones
pertinentes para que pueda ser utilizado en el espacio. Se debe terminar de producir y
montar cualquier elemento relacionado con el satélite y la estacion de control, ya sea
hardware o software.

e Fase E — Utilizacion
Durante esta fase se produce el lanzamiento del sistema espacial y se realizan todas
las operaciones y objetivos para la cuél ha sido disefiado a nivel orbital y terrena.

e Fase F — Eliminacién
Una vez se hayan alcanzado los objetivos propuestos para la misién o haya finalizado
su vida util se aplicara el plan previsto para su eliminacion para evitar que se convierta
en basura espacial.

En la figura 1 se presenta un resumen con las distintas fases del proyecto junto a
distintas actividades generales a realizar a lo largo del tiempo, asi como distinta
documentacion a realizar.

FEASIBILITY PRELIMINARY DEFINITION DETAILED DEFINITION PRODUGTION,
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Fig. 1: Desglose fases de proyecto [15]

El alcance de este proyecto llega hasta la fase B, dejando definidas los objetivos y un
disefio preliminar del proyecto dejando pendiente para su realizacion un primer prototipo
como prueba de concepto.

3.2. Definicion de objetivos
El objetivo principal del nanosatélite es la de servir como herramienta educativa a las
estudiantes y docentes. De esta manera se podran adquirir y reforzar conocimientos en
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diversas tematicas como: el establecimiento de comunicaciones, manejo de equipos de
transmision y recepcion de radio, estudio sobre la modificacion de la sefial recibida en la
estacion de control al modificares distintos parametros, tratamiento y adquisicion de
imagenes, analisis de datos, estudio sobre la situacion ambiental del nanosatélite u otro
tipo de conceptos que no se hayan contemplado pero serian posibles realizarlo gracias a
los mddulos del sistema.

Para conseguir dicho objetivo, se implementarda como carga un modulo de
comunicaciones, que, a partir de un canal independiente a la sefial de telemetria, se
transmitiran diversos datos como imagenes tomadas por la cdmara del nanosatélite o datos
ambientales adquiridos previamente y se encuentren almacenados en memoria. La sefial
de comunicacion se verd modificada a voluntad los principales parametros que son:: la
banda de frecuencia a la que transmite, el ancho de banda, la modulacion y la tasa de
transferencia de datos. Estos cambios siempre se realizaran dentro de los limites a los que
han sido disefiados y cumpliendo en todo momento con la normativa internacional y
estandares establecidos.

Como objetivos secundarios el microsatélite debera ser capaz de tomar imagenes en
el espectro visible de la superficie terrestre, asi como obtener informacion sobre la
temperatura en diversos puntos del nanosatélite, la incidencia del campo magnético
terrestre y los niveles de radiacion ionizante. Todos estos datos deberan ser transmitidos
utilizando el médulo de comunicaciones.

Para evitar que el nanosatélite se convierta en basura espacial sera necesario afadir
un moédulo desorbitador que, tras finalizar su vida util, su altitud vaya decayendo
progresivamente hasta que se desintegre en la atmosfera debido al rozamiento.

3.3. Requisitos técnicos

Un aspecto clave del disefio del nanosatélite es especificar los requisitos que debe
cumplir durante la etapa de disefio y a lo largo de su vida Util. Estos requisitos se pueden
desglosar siguiendo el estdndar ECSS-E-ST-10-06C [16] que define el proposito de los
distintos requisitos aplicable a todo tipo de sistemas espaciales, elementos y proyectos. A
continuacion, se describen los requisitos técnicos establecidos para el sistema propuesto.

3.3.1. Requisitos funcionales

Son requisitos funcionales aquellos que definen como debe funcionar el sistema con
el objetivo de cumplir con las necesidades de la mision. Para el caso de estudio concreto,
se consideraran los siguientes:

e El sistema debera ser capaz de modificar parametros de comunicacion desde
la estacidn de control y observar los efectos provocados por dichos cambios.

e EI sistema debera ser capaz de repetir sefiales de radio de tal manera que
aumente el rango de emision y recepcion en la comunicacion de
radioaficionados.

e EIl sistema deberad ser capaz de obtener su temperatura, campo magnético
recibido, aceleracion, posicion relativa a la superficie terrestre, direccion e
incidencia de la luz solar y radiacién ionizante y transmitirlo a los usuarios
bajo demanda.
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3.3.2. Requisitos de misién

Son requisitos de la mision aquellos relacionados con las tareas, funciones,
limitaciones o acciones debido a la propia naturaleza de la misién. Para el caso de estudio
concreto, se consideraran los siguientes:

e El sistema debera tener un tiempo de contacto medio con la estacion terrestre
de 6 minutos.

3.3.3. Requisitos de interfaz

Son requisitos de interfaz aquellos relacionados con las interconexiones o relaciones
de las distintas caracteristicas del producto con otros elementos. Para el caso de estudio
concreto, se consideraran los siguientes:

e El sistema se comunicara con la estacion terrestre a traves de la telemetria.

e El control de comandos del nanosatélite se realizara a través de una sefial de
subida dentro de la banda VHF para radioaficionados por satélite (144 — 146
Mhz) con un ancho de banda de 20 kHz

e Lamodulacion para las sefiales de control es digital FSK

e Los datos de telemetria se emitirdn por el nanosatélite en la banda UHF de
radioaficionados por satélite (432 — 438 Mhz) con un ancho de banda de 20
kHz

e Lamodulacién de la sefial de telemetria es digital BPSK

e La baliza del nanosatélite emitird su codigo de identificacion utilizando la
banda UHF de radioaficionados por satélite (432 — 438 Mhz) con un ancho de
banda de 100 Hz.

e La modulacion de la baliza sera a través de tonos audibles CW en cddigo
morse

e Lasefial de telemetria serd independiente del mddulo de comunicaciones

e Las sefiales de control de telemetria se encontraran codificadas y encriptadas.

e Los parametros de la sefial del médulo de comunicacion seran modificados a
partir de comandos enviados por telemetria a peticion de la estacion terrestre.

e El nanosatélite dispone de un repetir de sefial que seran recibidas en la banda
VHF de radioaficionados por satélite (144 — 146 MHz) y transmitida en la
banda UHF de radioaficionados por satélite (432 — 438 MHz).

e El ancho de banda méximo del repetidor de sefial es 20 kHz

e EIl modulo de comunicaciones emitira en las bandas S (2,3 — 2,45 GHz), C
(5,83 -5,85 GHz) y X (10,45 — 10,5 GHz) de radioaficionados autorizadas.

e EIl ancho de banda maximo en las bandas utilizadas por el médulo de
comunicaciones es de 20 kHz.

e Las modulaciones disponibles para utilizar en el médulo de comunicaciones
son: FM, FSK, BPSK y QPSK

3.3.4. Requisitos ambientales

Son requisitos ambientales aquellos relacionados con el ambiente del sistema a lo
largo de su vida util, incluyendo aquellas que se producen de manera natural (interaccion
con los planetas) e inducidas (radiacién ionizante, electromagnetismo, calor, vibracion o
contaminacion). Para el caso de estudio concreto, se consideraran los siguientes:
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El nanosatélite debera ser disefiado para que opere en el rango de temperaturas
de -23°C a 63°C

El nanosatélite deberé tolerar la radiacién ambiental en orbita.

El nanosatélite deberd operar ante una presion de vacio

El nanosatélite debera operar en una orbita circular LEO, siendo recomendado
una altitud entre 600 y 900 km.

3.3.5. Requisitos operacionales

Son requisitos operacionales aquellos relacionados con la operatividad del sistema.
Estos también incluyen perfiles de actuacion debido a distintos eventos que se han
producido o que vayan a producirse. Para el caso de estudio concreto, se consideraran los

siguientes:

Tras la puesta en érbita del sistema se deberan esperar 45 minutos hasta que
se inicialicen todos los sistemas.

Al inicializarse el sistema los modulos de carga se encontraran desactivados
hasta que sean activados por comando.

El sistema debera funcionar Unicamente con la energia recibida de las placas
solares si las baterias dejasen de funcionar.

El sistema debera recibir sefiales de control respecta al funcionamiento del
propio sistema.

Los sistemas de recepcidn seran capaces de realizar un seguimiento de la
frecuencia para contrarrestar los efectos del desplazamiento Doppler

Los comandos respecto a sistemas criticos tendran prioridad respecto a los
modulos de la carga.

Los mddulos de la carga dejaran de estar operativos cuando la carga de las
baterias esté por debajo del 25% de la capacidad total.

Para activar el mddulo desorbitador sera necesario que el sistema haya
recibido el comando correspondiente tres veces en un periodo maximo de 10
minutos.

El mddulo desorbitador se activard de manera autbnoma si en el periodo de 1
afio el nanosatélite no haya recibido ningun tipo de sefial, incluido los
pertenecientes del repetidor de sefial.

3.3.6. Requisitos de factor humano

Son requisitos de factor humano aquellos relacionados con la adaptacion de los
procesos a la capacidad de las personas. Para el caso de estudio concreto, se consideraran
los siguientes:

La informacion de telemetria se mostrard de manera simplificada en una
pagina web publica.

No se requerira de autorizacion previa por parte del usuario la utilizacion del
repetidor de radio.

Los usuarios del sistema dispondran de una interfaz donde se visualizara en
detalle la informacion de telemetria, control sobre los médulos de carga, a
excepcion del modulo desorbitador, y estado sobre la sefial del mddulo de
comunicacion.
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e Los usuarios autorizados dispondran del control sobre los comandos criticos
que puedan afectar a la integridad del sistema y a su vida atil. De la misma
manera tendran acceso para contralar el médulo desorbitador.

3.3.7. Requisitos de apoyo logistico

Son requisitos de apoyo logistico aquellas consideraciones que deben asegurar la
efectividad y apoyo economico del sistema a lo largo de su ciclo de vida. Para el caso de
estudio concreto, se consideraran los siguientes:

e Se facilitard a los usuarios un manual de funcionamiento que contendra
informacion sobre el funcionamiento del sistema, directrices de buenas
practicas, proceso para establecer la comunicacion con el nanosatélite y los
comandos autorizados para el control de los modulos de carga autorizados.

e Los usuarios autorizados dispondran de un documento adicional sobre cdmo
debe verificarse el correcto funcionamiento del sistema, asi como del
funcionamiento y control de los sistemas criticos.

e Sera recomendable comprobar el correcto funcionamiento del conjunto del
sistema por parte de los usuarios autorizados en un periodo maximo de una
semana.

3.3.8. Requisitos fisicos

Son requisitos fisicos aquellos que establecen las condiciones limites que aseguran la
compatibilidad fisica y no se encuentran definidas por los requisitos de interfaz, de disefio
y construccién, o referenciado en los planos. Estos requisitos también incluyen los
relacionados a las caracteristicas fisicas, aislamiento eléctrico y composicion quimica.
Para el caso de estudio concreto, se consideraran los siguientes:

e El nanosatélite debera tener una masa maxima de 4 kg.
e El nanosatélite tendra la geometria y dimensiones de un Cubesat 3U.

3.3.9. Requisitos de viabilidad

Son requisitos de viabilidad aquellos relacionados con actividades relevantes que
aseguren la viabilidad del proyecto. Para el caso de estudio concreto, se consideraran los
siguientes:

e El nanosatélite debera disefiarse para su vida Gtil sea un minimo de 5 afios.

3.3.10. Requisitos de disefio

Son requisitos de disefio aquellos que estan impuestos por los estandares de disefio y
construccién como pueden ser una seleccion de componentes o materiales,
intercambiabilidad, seguridad o margenes. Para el caso de estudio concreto, se
consideraran los siguientes:

e El disefio del sistema debera cumplir con los estandares correspondientes del
ECSS.

e Las especificaciones fisicas del nanosatélite se deberan cumplir conforme al
estandar Cubesat.

e Los modulos de radiofrecuencia deberan cumplir con las regulaciones dictadas
por la UIT.
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3.4. Condiciones ambientales en la orbita terrestre

La principal capa protectora de la Tierra ante los distintos efectos perjudiciales para
la salud humana y degradacion de los componentes es la atmésfera, que conforme va
aumentando la altura respecto a la superficie terrestre su densidad se ve reducida,
disminuyendo asi sus capacidades protectoras. Existen diferentes fenomenos que
afectaran de una manera u otra a los sistemas y a los componentes que lo forman.

3.4.1. Fase de lanzamiento

Durante la fase de lanzamiento en la lanzadera se produce una serie de vibraciones
mecanicas Yy ruido acustico debido a diversos factores como la aceleracion durante el
ascenso, sacudidas mecéanicas debido a sistemas pirotécnicos o una rapida declinacion de
la presion atmosférica. Esta informacién sobre las vibraciones y ruido que se producen
son facilitadas por las empresas o instituciones encargadas de la fase de lanzamiento. Un
ejemplo sobre el ruido producido durante el lanzamiento es el mostrado en la figura 2
para una lanzadera Vega C. A partir de esta informacion se disefia la estructura y como
debe implementarse los sistemas para que resistan dichas vibraciones sin dafiar los
componentes.
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Fig. 2: Espectro del ruido acustico del Vega C [17]

3.4.2. Radiacion solar

El Sol es la principal fuente de calor y de radiacion dentro del sistema solar. EIl Sol
emite radiacion electromagnética principalmente en el espectro visible e infrarrojo
cercano y, con una menor intensidad en el resto de frecuencias del espectro como los
rayos ultravioletas, X o gamma. La atmdsfera terrestre atenta de manera considerable
estos Ultimos, que son perjudiciales para los seres vivos y para a la integridad de los
componentes electrénicos. La irradiancia recibida desde la Tierra se muestra en la figura
3 junto las distintas bandas absorbidas por la atmdsfera.

En ocasiones el Sol produce fulguraciones provocando un aumento del flujo de
radiacion y de particulas altamente energéticas. Estas particulas suelen ser protones y
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electrones y en menor medida, iones de distintos elementos como el hidrogeno, helio y
oxigeno.
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Fig. 3: Espectro de radiacion solar de la Tierra [18]
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3.4.3. Cinturdn de Van Allen

La Tierra dispone de una magnetosfera que consiste en una region del espacio, con
una forma semejante a un toroide, influenciada por el campo magnético terrestre. Los
cinturones de Van Allen son regiones dentro de la magnetosfera que contienen una gran
cantidad de particulas cargadas eléctricamente y con una alta energia. De manera general
la magnetosfera protege a la Tierra de estas particulas, pero debido a perturbaciones en el
Sol, como pueden ser sus fulguraciones, provoca que las particulas queden confinadas
dentro del campo magnético debido a la accion de la Ley de Lorentz (3-1).

F=qV xB (3-1)

Existen dos regiones del cinturon donde se concentran las particulas cargadas: un
cinturdn interior localizada entre los 1.200 y 12.700 km de altitud respecto a la superficie
terrestre, dominado por protones y, el cinturén exterior localizado entre los 12.700 y
38.000 km de altitud dominado por electrones. Entre ambos cinturones se genera una
region del espacio donde la concentracion de particulas energéticas es mucho menor, pero
su anchura es variable a lo largo del tiempo y depende de la actividad solar. A efectos
orientativos, se puede encontrar dicha region entre los 12.000 y 13.000 km de altitud.
Debido a que el eje de rotacidn y del eje magnético no coinciden, en el Atlantico Sur se
produce una deflexion del cinturdn interior alcanzando en esa region una altitud minima
de 200 km [19]-[21]. La geometria de las regiones de radiacién puede observarse segln
la figura 4.
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Fig. 4: Representacidn conceptual de los cinturones de Van Allen [22]

3.4.4. Radiacidn en sistemas electronicos

Cuando particulas cargadas eléctricamente y con una alta energia, como las generadas
por la radiacion solar, los rayos csmicos o las encontradas dentro de los cinturones de
radiacion de Van Allen, impactan contra componentes basados en semiconductores como
los circuitos integrados o transistores afectan a su comportamiento de manera temporal o
permanente, dependiendo de varios factores como pueden ser la energia de las particulas,
la incidencia del impacto o el tipo de semiconductor utilizado.

Este tipo de impactos producen con el tiempo una degradacion de los componentes,
reduciendo su integridad y capacidades de trabajo. En ocasiones estos impactos pueden
producir una serie de eventos que afectan al funcionamiento del sistema, que si no se
tienen en cuenta puede afectar gravemente a la vida util del nanosatélite. Los efectos en
el semiconductor al ser impactado por una carga se observan segun la figura 5. Los
eventos producidos son los siguientes:

e Single-event upset (SEU): Se produce un cambio de estado no deseado en
el semiconductor, como pasar de un estado bajo a un estado alto en una
puerta logica. Este tipo de eventos no produce dafios en el elemento
afectado.

e Single-event latch-up (SEL): Se produce una corriente de alta intensidad
en el dispositivo llegando a provocar una pérdida de la informacion,
incapacidad de funcionar, e incluso quemarse produciendo dafios
permanentes. En ciertos casos, el dispositivo puede reiniciarse para volver
a la normalidad.

Para prevenir estos efectos se pueden tomar distintas soluciones, siendo dos posibles
soluciones las siguientes: aumentando la pureza de los semiconductores, durante el
proceso de fabricacion evitando asi que las impurezas se ionicen debido al efectos de las
particulas cargadas y/o afadir protecciones resistentes a la radiacion. De esta manera se
puede eliminar o mitigar la energia incidente de las particulas.

En el caso que se haya producido dichos eventos se pueden emplear técnicas de
deteccidn y correccion para que los sistemas no se vean afectados. Para ello, puede
implementarse sistemas de redundancia activa o de espera, dependiendo de la aplicacién
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para aumentar la fiabilidad de los sistemas. Los sistemas activos se caracterizan por
disponer de distintos elementos conectado en paralelo y funcionando simultdneamente.
Para asegurar que a la salida de dichos elementos se corresponde con la respuesta
esperada se introduce un votador de mayoria a la salida. Este votador consiste en obtener
los resultados de cada uno los elementos en paralelo y devolver a la salida el resultado
mayoritario.. Cuando se trabaje con sefiales de datos se pueden introducir sistemas de
deteccion y correccion de errores, asi como de bits de paridad para detectar fallos en la
informacion transmitida, asegurando que la informacion utilizada se corresponde con la
realidad [21] [23].
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Fig. 5: Representacion de las cargas en una union NP de silicio después de un impacto
con un ién (a), la deriva de las cargas (b) y su difusion en la union. [19]

3.4.5. Radiacion térmica

Una caracteristica importante del ambiente espacial es el vacio que existe en el objeto
orbital. Para altitudes superiores de 300 km, la presion generada por la atmosfera es
practicamente residual. Debido a la baja incidencia de la atmosfera, se puede considerar
que apenas existe rozamiento con el objeto, provocando que no se produzca calor debido
ala friccion. El objeto, al encontrarse en el vaci, no puede disipar o recibir calor a través
de procesos de conduccion por lo que solo puede interactuar con el ambiente a través de
la radiacion.

Los procesos de radiacion que afectan al conjunto del sistema en los procesos de
intercambio de calor son los siguientes, acorde con la Figura 6:
e Radiacion solar directa
e Radiacion solar reflejada por planetas cercanos (radiacion de albedo)
e Radiacion térmica radiada por planetas cercanos (radiacion planetaria)
e Radiacion disipada del nanosatélite al espacio profundo

El sistema alcanzara el equilibrio térmico cuando la suma de la energia radiada
recibida sea igual a la disipada. A partir de este balance se puede determinar la
temperatura fisica que tendra el nanosatélite. EI procedimiento y calculo que deben
realizarse se encuentran adjuntados en el ANEXO I.
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Fig. 6: Ambiente térmico tipico para una nave espacial [17]

3.5. Disefio de la orbita

Un aspecto previo antes de poder desarrollar con mas detalles las caracteristicas que
deben cumplir los distintos elementos del nanosatélite es conocer la oOrbita que va a
realizar. La Orbita a utilizar implicara introducir mas medidas de proteccion debido a los
distintos elementos ambientales, anteriormente introducidos; requerir de mayor potencia
de transmision, un mayor tiempo de contacto con el nanosatélite, un menor tiempo de
vida Gtil o un mayor coste econémico por lanzamiento, entre otros aspectos. Para realizar
un disefio aproximado de la drbita se utilizara el programa informatico GMAT R2018a
[24] disefiado por la NASA, que permite disefiar una misién espacial y simular distintos
elementos en Orbita como pueden ser su propulsion, distintas operaciones de movimiento,
tiempo de contacto entre la estacion de control y el satélite, rozamiento de la atmosfera,
incidencia de los rayos solares o el tiempo que se encuentre en eclipse el satélite.

3.5.1. Astrodinamica

Para poder realizar las simulaciones sobre las caracteristicas de la 6rbita y sus distintas
implicaciones es necesario comprender el concepto de orbita Kepleriana y conceptos
varios de astrodinamica.

El movimiento de los objetos que se encuentran orbitando siguen trayectorias elipticas
donde el centro de unos de sus focos es un planeta, en este caso la Tierra. Se puede definir,
segun la Figura 7, la geometria de una Orbita con los siguientes parametros:

e Posicion (r): Vector posicion del satélite relativa al centro de la Tierra

e Velocidad (v): Vector velocidad del satélite relativa al centro de la Tierra

e Angulo de trayectoria (¢): Angulo entre el vector velocidad y la linea
perpendicular al vector posicion

e Anomalia verdadera (v): Angulo polar de la elipse, medido en la direccion del

movimiento desde la direccidn del perigeo hasta el vector posicién

Semieje mayor de la elipse (a)

Semieje menor de la elipse (b)

Distancia entre el centro de la orbita con uno de los focos (c)

Radio del apogeo (ra): Distancia entre el centro de la Tierra y el punto méas

lejano de la elipse

e Radio del perigeo (rp): Distancia entre el centro de la Tierra y el punto méas
cercano de la elipse
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e Inclinacién (i): Angulo entre el plano de la elipse y el plano ecuatorial de la
Tierra.

e Excentricidad (e): Describe la forma de la elipse tomando valores entre O y 1,
siendo e =0un circuloy e =1 una paradbola. La excentricidad puede calcularse
siguiendo la siguiente expresion (3-2).

e==2-1 (3-2)

ewmemmsnm

e

Fig. 7: Geometria de la elipse y parametros orbitales [25]

A partir de los parametros enunciados anteriormente es posible definir la oOrbita
deseada segun los requisitos de la mision.

Un requisito esencial para asegurar la viabilidad del proyecto es disponer tiempos de
transmision y recepcion suficientes para realizar las operaciones de forma comoda por
parte del usuario y observar dichos resultados. Inicialmente consideramos un tiempo
minimo de 30 minutos de contacto medio entre el nanosatélite y la estacion de control.
Debe considerarse que el sistema debe ser utilizado por varios estudiantes. El tiempo
disponible depende de la altitud a la que se encuentre el objeto. Esto es debido a que su
velocidad orbital se reduce con la altitud y por lo tanto, se dispondrd de més tiempo
visible. Si suponemos una Orbita circular, podemos utilizar la siguiente expresion (3-3)
para calcular la velocidad del nanosatélite [21].

(3-3)

Siendo G la constante de gravitacion universal, M la masa del planeta al que se orbita,
Re el radio del planeta y h la altitud a la que se encuentre el objeto.

Para ello es necesario estimar la altitud minima que debe alcanzar para conseguir los
30 minutos de contacto. Un satélite es visible en todos los puntos de la superficie terrestre
que se encuentre dentro del circulo centrado en el rango de vision del satélite, cuyo
diametro aumenta con la altitud. Sin embargo, las sefiales electromagnéticas enviadas
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cerca del horizonte se ven atenuadas debido a la atmdsfera, por lo que a efectos practicos
se toman angulos de elevacion mayores (g) de 5°. En la figura 8 se observa la geometria
asociada a un satélite S en una orbita circular a una altura h, sobrevolando sobre una
estacion de control G.

=

Fig. 8: Geometria de un satélite sobrevolando por encima de una estacion de
control [17]

Si el nanosatélite es visible para una elevacion igual a €, entonces el semi-angulo
geocéntrico (¢) sobre el cual es visible sera:

R
¢ = —e+cos™? (R—j-h cos e) (3-4)
E

El rango del nanosatélite visto desde la estacion de control, referido como el rango de
inclinacién viene dado por:

sen ¢

s = (Rg + h) (3-5)

cos &€

Conocido el semi-angulo ¢ es posible estimar el tiempo de visibilidad a partir de la
siguiente ecuacion.

_2

Wgs

T

(3-6)

Siendo ks la velocidad angular orbital del satélite respecto a la Tierra. Esta velocidad
angular puede obtenerse a partir de la velocidad angular de la Tierra we (7.3-107 rad/s),
la velocidad angular del satélite ® y la inclinacion de la orbita i, utilizando la siguiente
expresion.

wis = w2 + w? — 2wgwcosi (3-7)
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3.5.2. Simulacién orbital
Suponiendo una inclinacién de la 6rbita de 49°, obtenemos los siguientes resultados
sobre las distintas altitudes y los tiempos de contacto.

Tipo de Orbita Altitud  Rango de inclinacion  Tiempo de vision
(km) (km)
Linea de Karman 100 707 3min7s
300 1.500 6 min 46 s
LEO 410 1.832 8min22s
850 2.889 13 min54s
2.300 5.353 30min0s
MEO 5.000 8.880 1h2 mi_n 25s
10.000 14.535 2h19min26s
12.500 17.216 3h7minls

Tabla 1: Relacion entre la altitud y el tiempo de vision

Observamos que para una altitud de 2.300 km conseguimos un tiempo de visién de
30 minutos, pero debido a que se encuentra dentro del cinturdn interior de Van Allen es
necesario aumentar su altitud hasta los 12.500 km para situar el nanosatélite entre las
regiones de radiacion. De esta manera se conseguiria un tiempo de contacto de unas tres
horas, tiempo suficiente para realizar todas las actividades educativas necesarias dentro
del horario de una clase convencional.

A continuacion, se realiza la simulacion utilizando GMAT para comprobar los
resultados obtenidos. Para la realizacion de la simulacion tomamos como punto de
referencia una estacion de control ubicada en la Universidad Miguel Hernandez en el
campus de Elche, siendo sus coordenadas 38°46°39°N, 0°41°6°°O. Realizando distintas
simulaciones podemos ajustar la distancia del semieje mayor, inclinacion y excentricidad
de la érbita observando asi los distintos cambios en los tiempos de contacto y duracion
del nanosatélite dentro del eclipse sin recibir luz solar. Para obtener una muestra
considerable de los resultados a obtener y su variabilidad, simulamos el movimiento
orbital del nanosatélite durante un periodo de 30 dias. Una representacion de la érbita que
toma el nanosatélite para una altitud de 12.500 km es la mostrada en a la figura 9.

Epoch: 11 Mar-2@20 00:00:00.900 90

Fig. 9: Orbita ciféular aﬂaltitud 12.500“km coﬁ inclinécién d”e“49°
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Debido a que pueden producirse errores en la precision de la introduccion del
nanosatélite en su drbita correspondiente, es necesario buscar el rango de operaciones a
la que podria trabajar el nanosatélite, cumpliendo en todo momento los requisitos de la
mision. Respecto a la excentricidad convendria la mas circular posible, buscando el limite
de la excentricidad méxima de tal manera que el objeto no llega entrar en los cinturones
de radiacion, manteniendo un margen de seguridad de 200 km entre los limites superiores
e inferiores. Tomando el semieje mayor como la altitud deseada mas el radio de la Tierra,
18.871 km; aplicando la férmula de la excentricidad (3-2) y manteniendo los margenes
de seguridad se obtiene un valor maximo de 0.0159.

Tras realizar distintas simulaciones modificando la excentricidad e inclinacion
obtenemos un desglose en las tablas 2 y 3 sobre los tiempos de vision y eclipse. A partir
de dicha informacion se deduce que los angulos mas adecuados para el contacto con la
estacion de control serian entre 20 y 63°. Dentro de este rango se observa que tener una
inclinacion cerca del ecuador se obtiene el tiempo medio de contacto mas elevado.

Excentricidad Inclinacion  Vision minima Vision media Vision maxima
0 0 3h16min47s 3h16min54s 3h17min01s
0 20 2h22min54s 3h07min49s 3h21min42s
0 49 57 min 37 s 2h46 min12s 3h22min48s
0 63 29min19s 2h37min21s 3h21min43s
0.0159 0 3h10min59s 3h16 min53s 3h22min46s
0.0159 20 2h47 min 39s 3h08min19s 3h21min51s
0.0159 49 51 min 03 s 2h 46 min 07 s 3h22min56s
0.0159 63 14 min31s 2h35min4ls 3h21min51s

Tabla 2: Tiempo de visién para un semieje mayor de 12.500 km

Excentricidad Inclinacién  Eclipse minimo  Eclipse medio  Eclipse m&ximo
0 0 32min55s 41 min 27s 46 min 57's
0 20 47 min 25s 47min 30s 47 min35s
0 49 29min21s 41 min32s 47 min42s
0 63 11 min3ls 36 min12s 47 min 02 s
0.0159 0 32min50s 41 min49s 47 min 36 S
0.0159 20 48 min 06 s 48 min 07 s 47 min 08 s
0.0159 49 29min 05 s 41 minb54s 48 min 25s
0.0159 63 12 min 57 s 37min 00 s 47 min43s

Tabla 3: Tiempo de eclipse para un semieje mayor de 12.500 km

Este tipo de orbita denominada orbita media (MEQO) aun obteniendo unos tiempos de
contacto que exceden con creces los requisitos de visionado, implicaria utilizar una orbita
muy costosa en término econdémicos y de proteccion. Los lanzamientos a estas orbitas de
elevada altitud no son frecuentes y requieren de lanzaderas capacitadas que la alcancen.
Ademas, debido a que el nanosatélite debe atravesar el cinturon interior de radiacion y al
encontrarse entre ambos cinturones donde sus bordes, en ocasiones, llegan a juntarse,
hace que el sistema requiera de protecciones adicionales para permitir el funcionamiento
dentro de esta Orbita sin afectar considerablemente a su vida util.

De esta manera, si se desea que el proyecto sea viable en un medio-largo plazo
serd necesario trabajar en una Orbita baja para reducir los costes de disefio y
lanzamiento, aun sacrificando los tiempos de contacto por debajo de los 30 minutos.
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Sera necesario buscar soluciones eficientes para que puedan realizarse actividades
educativas en menos de 30 minutos. Una solucidn seria disponer de un modelo simulado
en el aula con las mismas funcionalidades que el nanosatélite para que los estudiantes y
los docentes pueden aprender a utilizarlo sin tener la preocupacion de disponer de poco
tiempo de contacto. Una vez que se ha comprendido su funcionamiento se podra utilizar
el nanosatélite de una manera eficiente.

La siguiente orbita posible seria una orbita LEO lo mas elevada posible sin llegar a
entrar en el cinturon de radiacion interior para maximizar el tiempo de contacto entre el
nanosatélite y la estacion de control. En este caso seleccionamos una altitud de 850 km,
que aplicando las ecuaciones de contacto (3-6), se obtiene un tiempo de 13 minutos y 54
segundos aproximadamente. La excentricidad méxima se tomard el mismo criterio
utilizando en el caso anterior, manteniendo un margen de seguridad de 200 km sobre el
limite superior del cinturdn de radiacion que se encuentra sobre los 1.200 km de altitud.
Aplicando dicho criterio (3-2), obtenemos un valor de 0.0208

Realizamos la simulacién durante un periodo de 30 dias utilizando las caracteristicas
de la 6rbita baja definidas anteriormente. En la figura 10 se muestra el camino de la orbita
tomada por el nanosatélite para una altitud de 850 km. De la misma forma la informacién
sobre el tiempo de vision y del eclipse se encuentran en las tablas 4 y 5 respectivamente.

Epoch: 17 Feb 2020 ﬂﬂ:ﬂﬂ:ﬂﬂ.quq

Fig. 10: Orbita Circular“a altitud 850 km coh“inclinéci(’)n de”49°
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Excentricidad Inclinacion  Vision minima Visién media Visién maxima
0 0 SIN CONTACTO

0 20 40s 06 min44s 08 min4ls
0 49 52s 12min12s 13 min49s
0 63 04 min 46 s 10 min 53 s 13 min31s
0.0208 0 SIN CONTACTO

0.0208 20 43s 06 min56s 10 min 47 s
0.0208 49 51s 11 min1ls 14 min 28 s
0.0208 63 11s 10 min 28 s 14 min 32 s

Tabla 4: Tiempo de visidn para un semieje mayor de 850 km
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Excentricidad Inclinacion  Eclipse minimo  Eclipse medio  Eclipse m&ximo
0 0 34min2ls 34 min 58 s 35minl4s
0 20 32minb2s 34 min 03 s 35minlls
0 49 20min 16 s 28minl1ls 35min 08 s
0 63 06 min47s 30min02s 35min05s
0.0208 0 34min21s 34 min47s 35min05s
0.0208 20 32min49s 34min02s 35min40s
0.0208 49 18 min 05 s 28 min53s 35min 38s
0.0208 63 06 min 57 s 30 min 58 s 35min4ls

Tabla 5: Tiempo de eclipse para un semieje mayor de 850 km

Observamos que para una Orbita circular a 850 km de altitud y una inclinacion de 49°
obtenemos el visionado medio mas elevado, asi como un contacto maximo muy cercano
al calculado de manera tedrica. Respecto al tiempo que el nanosatélite se encuentra en el
eclipse observamos un tiempo medio de 28 minutos y 11 segundos, dato que sera
relevante para el disefio de las baterias y su gestion de la temperatura.

No es necesario que el nanosatélite trabaje junto a una estacion de control, sino que
puede utilizarse en distintos puntos del planeta, por lo que se realizard la simulacién
orbital utilizando los pardmetros mas favorables y tomando como referencia las distintas
localizaciones mostradas en la figura 11, pero prestando atencién a los tiempos de
contactos en dichos puntos. Los tiempos de vision obtenidos en las distintas
localizaciones se encuentran especificadas en la tabla 6.

Epoch: 13 Feb 2020 00:00:00.000 90 60 150

Fig. 11: Locallzacmn geograflca de dlstlntas estacmnes de control
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Localizacion Vision minima  Visién media  Vision maxima  Contactos al
dia
UMH 52s 12mini2s 13 min49 s 6.5
Canarias 2min13s 10 min 57 s 13 min 49 s 7.1
Vigo 1min52s 12 min 07 s 13 min49s 6.5
Kaunas 20s 10 min 48 s 13min14s 5.4
Moscu 20s 11minlls 13 min 07 s 5.0
Tokio 1 min38s 11 min 48 s 13 min 47 s 7.0
Sidney 2min00s 11min44s 13 min47s 7.0
Arequipa 37s 10 min42s 13min45s 5.3
Ciudad de México 1min32s 10 min52s 13 min49s 5.5
Boston 1 min 33s 12 min 06 s 13 min 48 s 6.5

Tabla 6: Tiempos de contacto en distintas localizaciones

Observamos que para distintas localizaciones se obtiene tiempos de contacto similares
respecto a la UMH, por lo que seria posible la utilizacion del nanosatélite con un mayor
numero de miembros participes.

El nanosatélite dispondrd de un repetidor de radio, por lo que permitird una
comunicacion, ya sea por voz o por datos, a distancia entre dos 0 mas estaciones de
control. Por lo general, desde la UMH serd posible la comunicacion con otras estaciones
de control que se encuentren dentro de Europa o del Norte de Africa. En la figura 12
podemos observar las areas de contacto con el nanosatélite desde la UMH y la ciudad de
Kaunas, cuando ambas areas se superponen, la comunicacion por radio es posible cuando
el nanosatélite orbite dentro de esa zona. El tiempo de comunicacién méximo entre ambos
puntos es de 7 minutos.
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Fig. 12: En celeste, area geografica de contacto por radio entre la UMH y Kaunas
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3.6. Lanzadera orbital
Para poder transportar con éxito el nanosatélite desde la superficie terrestre a su Orbita
correspondiente es necesario la utilizacion de una lanzadera espacial. Actualmente

35



existen distintas opciones desarrolladas por agencias espaciales y de empresas privadas
dedicadas a su construccion y utilizacion.

Como el nanosatélite dispondrd de una masa méxima de 4 kg y un tamafio de un
Cubesat 3U siendo muy inferior en comparacion a los satélites de comunicaciones que
suelen alcanzar la tonelada, es posible utilizar un servicio, que distintas compafiias estan
ofreciendo, consistiendo en compartir la lanzadera con otro tipo de cargas, en inglés
conocido como rideshare. En la figura 13 se muestra distintos nanosatélites y
microsatélites colocados en una estructura para ser colocado en una lanzadera.

Fig. 13: Multiples satélites en configuracion rideshare [26]

También es requisito necesario que la lanzadera a escoger disponga de las capacidades
suficientes para alcanzar la érbita deseada, ademas que el coste econémico para realizarlo
no sea elevado. La Tabla 7 resume los costes de enviar carga a una orbita baja con distintas
lanzaderas que cumplen con los requisitos anteriores sobre su potencia y la posibilidad de
compartir carga.

Lanzadera Operador Capacidad de Precio por
carga (Kg) kilogramo (€/Kg)
Atlas V ULA 8.123-18.814 8.662 - 15.357
Delta IV Medium ULA 9.420 12.651
Falcon 9 SpaceX 22.800 2.608
Ariane 5 ECA Arianespace 21.000 7.717
Soyuz 2 Arianespace 4.850 15.019
Vega Arianespace 1.963 17.162
Vega C Arianespace 2.500 TBA
RS1 ABL Space Systems 1.200 11.380
Electron Rocket Lab 150 29.070
Miura 5 PLD Space 300-500 TBA

Tabla 7: Lista de lanzaderas capacitadas para rideshare [17], [27]-[30]

Las lanzaderas Vega C de Arianespace y Miura 5 de PLD Space se encuentran, a
fecha de la redaccion de este documento, en fase de desarrollo y parte de la informacién
como por ejemplo el precio por kilogramo de la carga se encuentran adn por definir. Las
lanzaderas RS1 y Miura 5 estan especializadas en llevar microsatélites a orbitas bajas y
prometen unos precios econdmicos respecto a modelos tradicionales.
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Una de las posibles opciones mas rentables en un periodo de un afio seria la lanzadera
Vega C de Arianespace debido a que cumple las capacidades técnicas para colocar el
nanosatélite en su Orbita correspondiente, se espera que el precio por kilogramos sea mas
reducido respecto a su version anterior Vega. Ademas, al ser una lanzadera apoyada por
la ESA, podria suponer una ayuda en la viabilidad del proyecto.

Una segunda opcién viable seria utilizar la lanzadera Electron proporcionada por la
empresa Rocket Lab. Aun teniendo uno de los costes mas elevado por kilogramo,
proporciona una ventaja competitiva respecto al resto de opciones gracias a que realizan
lanzamientos regulares, por lo general por cada cuatrimestre del afio. Los lanzamientos
suelen realizarse a una altitud de 400 a 550 km [31].

Una solucion mas inmediata serian el RS1 y el Falcon 9, opciones de menor coste
ofertadas por empresas independientes de los Estados Unidos, por lo que el contacto entre
ambas partes puede dificultarse. Ademas, los estandares utilizados para la integracién del
nanosatélite en la lanzadera son distintos a los usados en la ESA, por lo que seria necesario
adaptar parte del disefio a dichas caracteristicas.

3.7. Riesgos y limitaciones

3.7.1. Concepto de gestion de riesgos

En todo proyecto de ingenieria existen ciertos riesgos a lo largo de su desarrollo e
implementacidn que provocan efectos negativos en los costes del proyecto, planificacién
y en el alcance técnico. Estos riesgos son ain mas relevantes en el caso de las misiones
espaciales donde la aparicion de dichos problemas afecte a la viabilidad del proyecto, que
en ocasiones puede provocar su cancelacion como puede ser falta de fondos para hacer
frente un sobrecoste no esperado. Por ello, la mejor manera de gestionar dichos riegos es
saber identificarlos, evaluarlos, reducirlos e incluso aceptarlos teniendo en cuenta los
recursos de gestion, programaticos y técnicos. El proceso de gestion es un proceso
iterativo en sus distintas partes.

Para la gestion e identificacion de los riesgos se seguirdn las pautas del estandar
ECSS-M-ST-80C [32]. En dicho documento se establece que para definir un riesgo es
necesario clasificarlo segun su grado de severidad, entendiéndose como las consecuencias
en el impacto econdmico y/o de planificacion; y la probabilidad de que pueda suceder,
dicha clasificacion se encuentra desglosada en la Tabla 8. Esta clasificacion se realiza en
un rango del 1 al 5, y a partir de estos rangos se puede construir una tabla, como la
mostrada en la Tabla 9, sobre la magnitud del riesgo y si es asumible dicho riesgo.

Puntuacion Severidad Impacto Impacto técnico Impacto de
econémico planificacién

5 Catastrofica Aumento del coste Degradacion grave No es  posible
del proyecto > 10 %  del rendimiento cumplir con las

técnico, no es posible metas claves del
cumplir ~ con la proyecto
integracion, pondria

en peligro el éxito de

la misién
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4 Critica Aumento del coste Degradacion El camino critico se
del proyecto <10 % importante en el ve afectado
rendimiento técnico o
falta de integracion,
puede  poner en
peligro el éxito del
proyecto
3 Importante Aumento del coste Reduccion moderada Pequefio cambio en
del proyecto>5% en el rendimiento la planificacion. Es
técnico o integracion, posible cumplir con
siendo el impacto las metas claves sin
limitado que se vean
afectados
2 Significante Aumento del coste Reduccion minimaen Es posible cumplir
del proyecto >1% el rendimiento técnico  dentro de las fechas
0 integracion, siendo claves
tolerable el impacto
1 Insignificante Minimo o sin  Minimoosinimpacto Minimo o  sin
impacto impacto

Tabla 8: Esquema de puntuacion de la severidad y sus consecuencias

Puntuacion Probabilidad

Probabilidad del suceso

5 Méaxima Ocurrira con seguridad, una o mas veces en el proyecto
4 Alta Ocurriré con frecuencia, 1 entre 10 proyectos
3 Media A veces ocurrira, 1 entre 100 proyectos
2 Baja Raramente ocurrira, 1 entre 1.000 proyectos
1 Minima Casi nunca ocurrira, 1 entre 10.000 proyectos 0 mas
Tabla 9: Esquema de puntuacion de probabilidad
Probabilidad
5 | Bajo Medio Muy alto  Muy alto
4 | Bajo Bajo Medio Alto Muy alto
3 [ Muy bajo | Bajo Bajo Medio Alto
2 | Muy bajo | Muy bajo | Bajo Bajo Medio
1 | Muy bajo | Muy bajo | Muy bajo | Bajo Bajo
1 2 3 4 5 Severidad

Tabla 10: indice de riesgo y magnitud

Magnitud del riesgo  Acciones propuestas

Riesgo muy alto
Riesgo alto

Riesgo medio

Riesgo bajo
Riesgo muy bajo

Riesgo inaceptable: implementar nuevos procesos o cambiar los

requisitos minimos

Riesgo inaceptable: implementar nuevos procesos o cambiar los

requisitos minimos

Riesgo inaceptable: gestionar con contundencia y considerar
alternativas en el proceso o en los requisitos minimos

Riesgo aceptable: monitorizar y controlar
Riesgo aceptable: monitorizar y controlar

Tabla 11: Magnitud del riesgo y acciones propuestas para cada riesgo

Una vez identificados los riesgos y su magnitud es necesario decidir si el riesgo es
asumible o no. Si no se aceptan los riesgos a asumir se deben implementar medidas segin
su impacto ya sea reducir los costes economicos, busqueda de alternativas a la actividad
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a realizar o modificar los requisitos minimos que debe cumplir un sistema.
Independientemente si los riesgos son aceptables o no, es necesario realizar un proceso
iterativo a lo largo de la vida del proyecto a través de una monitorizacion y control de los
riesgos identificados, su evolucion en el tiempo y la variacion de su impacto. El indice de
riesgo, magnitud y si son tolerables se presentan en las Tablas 10y 11.

3.7.2. Andlisis de riesgos de la mision

Las misiones espaciales de nanosatélites y Cubesats tienen unos riesgos que son
comunes e identificables, por lo que es posible extrapolarlo a esta misién utilizando datos
histéricos de misiones previas. Para ello utilizando la investigacion realizada por
Katharine Brumbaugh y Edgar Glenn sobre el desarrollo de una herramienta para la
estimacion de riesgos en misiones de Cubesats [33], es posible identificar los riesgos mas
relevantes del proyecto y actuar en consecuencia. A partir de la duracién de las distintas
fases del proyecto es posible obtener una estimacion sobre los distintos riesgos que
afecten a la planificacion, el personal, los costes econémicos y del desarrollo del proyecto.
Es necesario tener en cuenta que segun la informacion facilitada por las investigadoras
[34], el coeficiente de determinacion (R?) del modelo predictivo sobre los riesgos es muy
bajo alcanzando valores en los distintos items entre 0.11 y 0.35 por lo que los resultados
a obtener con la herramienta son poco confiables y se utilizaran como punto de referencia.

En la figura 14 podemos observar los tiempos estimados de las distintas fases del
proyecto, que serén explicados con més detalle en el capitulo 5 del presente documento,
utilizados como parametros de entrada de la herramienta.

Los resultados obtenidos a la salida, que podemos observar en la figura 15 y en la
tabla 12, son los indices de severidad y probabilidad ante distintos riesgos que pueden
aparecer durante el desarrollo del proyecto, asi como el indice de riesgo asociado.

Actual or

Parameter Input Predicted? |Description
Enter o numeric value corresponding to the number of U's your spacecraft
design uses {e.g. 3U would be entered as "3")

Form factor| 3
Mass 5

Enter a numeric value of the mass limit (in kg)
Select an answer using the drop-down menu: Yes, the s/c has launched; No,

Mo, we have neither been

. B but we've been manifested; No, but we have a launch promised (ELaNa or
manifested or promised a launch

similar); No, we have not been manifested or given a promise of a launch
Give the date of the launch; If the s/c has yet to be launched, give the
Launch Date 21/12/2022 projected date. (Can be in MM/DD/YYYY or MM/YYYY or YYYY format)
Enter a numeric value corresponding to the number of months in s/c design
and development, including everything up until flight integration; indicate

Launched?

Months in Development 3,83 |Predicted whether this value is actual or predicted
Enter a numeric value corresponding to the number of months taken for s/c
Months in Integration 0,1 Predicted integration; Indicate whether this value is actual or predicted

Enter o numeric value corresponding to the number of months spent on
integrated s/c testing at the organization level, including functional testing;
Months in $/C Functional Testing 2,5|Predicted Indicate whether this value is actual or predicted

Enter o numeric value corresponding to the number of months spent on
necessary testing to satisfy launch provider requirements (usually includes
thermal vac, vib tables, and mass properties testing); Indicate whether this
Months in 5/C Environmental Testing 1,5/ Predicted volue is actual or predicted

Enter a numeric value corresponding to the number of months the
spacecraft was "on the shelf" waiting for launch after oll testing had been
Months S/C is awaiting launch 1,5|Predicted completed; Indicate whether this value is actual or predicted

Enter a numeric value corresponding to the number of months the
spacecraft was operational in orbit; indicate whether this value is actual or
0| Predicted predicted

@

Months 5/C is in operations

Milestone LVINT Enter the name of the milestone for which these numbers reflect the status

Fig. 14: Parametros de entrada para la estimacion de riesgos
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PROBABILIDAD

1 2
SEVERIDAD

Fig. 15: Magnitud estimada de los distintos riesgos

3

a

Riesgo de Causa fundamental indice de indice de Magnitud del
la mision severidad probabilidad riesgo
Planificacion Medio
(SCH) 24 3,9
SCH.1 Incapacidad de encontrar los .

componentes deseados 0.8 2.9 Muy bajo
SCH.2 Retrasos en disefios mecanicos 0,0 4.2 Bajo
SCH.3 Retrasos en el disefio de software 2,6 5,0 Alto
SCH.4 Retrasos debido a los proveedores 0,5 3,6 Bajo
SCH.5 Retrasos debido a documentacion

inadecuada 4,9 2,5 Alto
Carga (PAY) 3,3 3,6 Alto
PAY.1 Problemas entre la interfaz del

software de la carga y el bus del 2,9 3,2 Medio

nanosateélite
PAY.2 Problemas de la interfaz

eléctrica/hardware entre la carga y 0.0 3,9 Bajo

el bus del nanosatélite
PAY.3 Fallos en la carga debido a

problemas mecanicos 5.0 50 Muy alto
PAY.4 Fallos en la carga debido a

problemas del software 1,5 0,1 Muy bajo
Nanosatélite 23 38 Medio
1(SC-1) ! !
SC-1.1 Frecuencias no disponibles para

comunicacion debido a retrasos en 3,0 5 Muy alto

la asignacion de frecuencias
SC-1.2 Fallo de la radio del nanosatélite 1,8 2,8 Bajo
SC-1.3 Fallo en las antenas del

nanosatélite debido a un falloen el 1,3 2,1 Bajo

despliegue o0 en su activacién

40



SC-14 Fallo de las radios en la estacion .
terrena 1,8 3,5 Bajo
SC-1.5 Fallo de las antenas en la estacién )
terrena 2,2 2,1 Bajo
Nanosatélite .
2 (SC-2) 2,7 2,6 Bajo
SC-2.1 Fallo del ordenador de abordo 2,5 1,9 Bajo
SC-2.2 Fallos en la recogida de datos del
nanosatélite por parte de los 2,9 2,8 Medio
sensores
SC-2.3 Fallo en los actuadores causando .
un movimiento inestable 2,7 2,7 Medio
SC-2.4 Fallo en la regulacién de potencia .
0 el sistema de baterias 24 1,0 Bajo
SC-2.5 Fallo de las placas solares para .
generar potencia 2,5 2,7 Bajo
SC-2.6 Problemas en los sistemas debido .
a temperaturas inesperadas 2,6 2,9 Bajo
SC-2.7 Problemas en los sistemas debido .
a vibraciones inesperadas 2,5 2,2 Bajo
Nanosatélite .
3(SC-3) 2,1 3,4 Medio
SC-3.1 El nanosatélite no desorbitara .
después de su vida Util tras 25 afios 11 35 Bajo
SC-3.2 El bus del nanosatélite no cumple .
con los requerimientos necesarios 2,5 35 Medio
SC-3.3 El nanosatélite no cumple con los
requisitos para el lanzamiento en 2,6 3,4 Medio
Orbita
SC-34 No se han entregado la
documentacién necesaria para el 0,5 3,4 Bajo
lanzamiento
Personal .
(PER) 2,2 3,1 Medio
PER.1 Pérdida de informacion, debido a .
problemas técnicos o de gestion 18 3,0 Bajo
PER.2 Pérdida de material 2,5 2,5 Bajo
PER.3 Falta de entrenamiento del equipo
para  completar  con las :
cualificaciones de vuelo 2,5 3.2 Medio
necesarias
PER.4 Abandono de miembros del .
equipo 1,0 3,6 Bajo
PER.5 Pérdida repentina de miembros .
cruciales del equipo 18 1,5 Muy bajo
Costes
(COST) 2,5 4,2 Alto
COST.1 Estimacion incompleta del coste
total del proyecto 33 50 Muy alto
COST.2 Incremento del precio de los .
componentes 0.9 50 Medio
COST.3 Incapacidad de obtener
subvenciones de investigacion o 0.0 0,7 Muy bajo
financiacion
COST.4 Retraso en el recibo de 34 41 Alto

financiacion

Tabla 12: Estimacion de los indices de riesgo
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Segun las estimaciones realizadas con la herramienta es necesario prestar atencion a
los riesgos relacionados con la planificacion, la carga del nanosatélite, parte de su
desarrollo, el personal y los costes economicos por lo que habra que aplicar medidas
correctoras para evitar que sucedan dichos problemas. Existen diversos riesgos que
debido al enfoque y objetivos de la mision tienen un indice de riesgo mas elevado a la
estimacion obtenida con la herramienta (PAY.4, SC-1.2, PER.4, COST.3), por lo que
también se sugeriran distintas medidas para reducir dicho riesgo. En la tabla 13 se
presentan distintas medidas para reducir el riesgo ante distintas situaciones.

Riesgo de Causa fundamental Medidas de actuacion
la mision
Asumir que van a existir errores, documentar los
errores encontrados en el cédigo y sus
L soluciones. Utilizar librerias con un desarrollo
SCH.3 Retrasos en el disefio del software . g . .
consolidado y con documentacion suficiente. Si
se han alcanzado acuerdo, externalizar el
desarrollo del cédigo hacia terceras partes.
Analizar con detenimiento los documentos
. iy necesarios a entregar a lo largo del proyecto,
Retrasos debido a documentacion >nireg 9 proy
SCH.5 inadecuada tener referencia de documentos previos y estar
asesorado por una persona con experiencia en el
sector.
Problemas entre la interfaz del Previo disefio al software comprobar que existe
PAY.1 software de la carga y el bus del compatibilidad entre los protocolos de
nanosatélite comunicacion entre ambas partes.
Reducir el nimero posible de elementos maéviles
mecanicos, incluso que pueda funcionar
parcialmente ante dicho fallo.  Utilizar
PAY 3 Fallos en la carga debido a componentes mecanicos que hayan sido
' problemas mecénicos utilizados con anterioridad y estén debidamente
cualificados. Realizar simulaciones mecanicas
ante distintos escenarios para encontrar posibles
fallos.
Realizar numerosas  comprobaciones  de
. funcionamiento durante la fase de pruebas.
Fallos en la carga debido a - - .
PAY 4 Introducir la posibilidad de actualizar el software
problemas del software s
desde la estacion de control cuando el
nanosatélite se encuentre en oOrbita.
. . . Al comienzo del proyecto solicitar las
Frecuencias no disponibles para . X .
L . frecuencias a las autoridades competentes, asi
SC-1.1 comunicacion debido a retrasos en la -
. o . como de utilizar aquellas bandas que no
asignacion de frecuencias . . .
requieran de licencia.
SC-1.2 Fallo de la radio del nanosatélite Introducir redundancia en elementos criticos.
Fallos en la recogida de datos del Utilizacion de sensores acordes a las
SC-2.2 nanosatélite por parte de los especificaciones ambientales, asi como de existir
sensores redundancia en elementos criticos.
SC23 Fallo en los actuadores causando un  Utilizacion de sistemas de control de actitud para
) movimiento inestable controlar cualquier perturbacion.
Verificar a lo largo del proceso de disefio e
SC-3.2 El bus del nanosatélite no cumple implementacién que se siguen los requisitos, los

con los requerimientos necesarios

estandares  correspondientes y  realizar

modificaciones cuando sea necesario.
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SC-3.3

PER.3

PER.4

COST.1

COST.2

COST.3

COST 4

El nanosatélite no cumple con los
requisitos para el lanzamiento en
Orbita

Falta de entrenamiento del equipo
para completar con las
cualificaciones de vuelo necesarias

Abandono de miembros del equipo

Estimacién incompleta del coste
total del proyecto

Incremento  del
componentes

precio de los

Incapacidad de obtener
subvenciones de investigacion o
financiacion

Retraso en la obtencion de

financiacion

Verificar a lo largo de la etapa de disefio e
implementacion que se cumplen los requisitos
establecidos por la organizacion encargada del
lanzamiento.

Redactar manuales de wusuario y realizar
entrenamiento a las personas responsables sobre
la correcta utilizacién del nanosatélite. Si se
dispone de presupuesto suficiente utilizar
empresas dedicadas al envio y recepcion de
sefiales satelitales.

Asumir que a lo largo del proyecto algunos
miembros pueden abandonar. Mantener una
mentalidad de trabajo ordenada y bien
documentada para permitir que nuevos
miembros puedan continuar la labor. Establecer
becas de colaboracion y préacticas para la
captacion de estudiantes interesados.

Realizar un contacto directo con las diversas
partes y obtener un presupuesto de las distintas
compras y servicios a utilizar.

Tener un margen de seguridad del presupuesto,
entorno al 5% para incrementos imprevistos.

Necesidad de buscar y negociar distintos
convenios de colaboracion con distintas
instituciones que puedan serles Gtiles la mision
del nanosatélite.

Para evitar que se derive en retrasos en los pagos
de otros aspectos, disponer de liquidez suficiente
y negociar formas de pago a posteriori cuando
sea posible.

Tabla 13: Medidas de actuacion ante diversos riesgos

3.8. Imagen de la mision
Como es tradicidon en el disefio de misiones espaciales, se presenta el nombre a la que
se identifica al conjunto de la mision, asi como su parche representativo.

El nombre que se le ha asignado a la mision es Dédalo, personaje de la mitologia
griega que fue el padre de Icaro y constructor del laberinto del Minotauro [35] . En la
Figura 16 podemos observar la imagen en estilo de parche que representara a la mision.

Fig. 16: Logo de la mision Dédalo
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La imagen del logo representa de una forma minimalista el nanosatélite con las placas
solares, la antena de parche del médulo de comunicaciones, la cdmara fotografica y las
antenas de telemetria desplegadas. El nanosatélite se encuentra orbitando la Tierra y
sobrevolando el Atlantico, Europa y norte de Africa. En el exterior del logo se muestra el
nombre de la mision Dédalo y la expresion latina ipsam mundi per educationem que su
traduccion al castellano seria el mundo a través de la educacion.

44



4. CARACTERISTICAS DEL SISTEMA

Una vez definido el entorno ambiental y los distintos requisitos que debe cumplir la
mision, a continuacion, se definiran los distintos sistemas que componen el nanosatélite,
asi como las distintas soluciones propuestas basadas en productos comerciales o
elementos disefiados en laboratorio que debido a sus caracteristicas no es viable
seleccionar un producto comercial.

4.1. Funciones del sistema

El nanosatélite es un conjunto de sistemas autébnomos que han sido disefiados para
cumplir con una serie de objetivos cuya masa se encuentra entre 1y 10 Kg. Los sistemas
de un satélite constan de dos partes: la carga, que son todos los equipamientos destinados
al cumplimiento de los objetivos de la mision, como pueden ser la comunicacién o la
utilizacion de instrumentos cientificos. Por otro lado se encuentra el bus que son el resto
de elementos que permiten el funcionamiento de la carga [21] [36].

Para la misién Dédalo se propone la siguiente arquitectura mostrado en el arbol de
producto de la Figura 17. En el arbol queda indicado la posibilidad de realizar un disefio
propio en el laboratorio o si es posible realizar parte del médulo, tomando como referencia
las capacidades técnicas del Departamento de Ciencia de Materiales, Optica vy
Tecnologia Electronica de la UMH, en concreto, del area de Tecnologia Electronica,
donde se ha desarrollado este trabajo. La mision consta de dos partes bien diferenciadas:
la estacion terrena y el nanosatélite. La estacion terrena son todos los elementos que
permiten la comunicacion con el nanosatélite obteniendo informacion sobre el estado de
los distintos sistemas del objeto a través de la telemetria y el control de sus distintas
funciones bajo demanda de los usuarios.

El nanosatélite estd compuesto por dos partes a su vez, tal como se definid
anteriormente. La carga estd formada por el modulo de comunicacién, una antena
multibanda, una cédmara Optica y distintos sensores ambientales. Estos elementos
constituyen las distintas partes que permiten ser utilizados de manera educativa para la
recopilacién de datos y transmision hacia la estacion terrena. Para facilitar que el
nanosatélite desorbite tras su vida Gtil en un tiempo razonable, se implementa un médulo
desorbitador capaz de reducir su altitud de manera progresiva de forma pasiva sin la
necesidad de utilizar sistemas de propulsion.

El bus del nanosatélite esta formado por todos los elementos necesarios que permiten
el funcionamiento del resto de sistemas y permiten la comunicacion con la estacion
terrena. Estd compuesto por su estructura, el sistema de determinacién y control de
actitud, los sistemas de gestion de potencia, incluido las placas solares para la generacion
de energia eléctrica, la telemetria para la transmision de los datos esenciales y el
ordenador de abordo para gestionar y controlar los distintos sistemas.

Debido a los bajos tiempos de contacto entre la estacion terrena y la necesidad de que
los estudiantes y docentes conozcan con antelacion el funcionamiento de los distintos
sistemas del nanosatélite y de los procesos asociados para realizar las distintas
operaciones de una manera correcta y segura. Para ello, junto a las caracteristicas del
nanosatélite, se propone un modelo educativo que mantenga las mismas funcionalidades
y caracteristicas que el modelo orbital con la Gnica diferencia que éste no esta capacitado
para ser utilizado en el espacio exterior. De esta manera se consigue reducir
considerablemente el costé econdmico gracias a que se utilizan componentes comerciales
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usados de manera extensiva que en muchos casos se encuentran ya disponible en el
inventariado de universidades y centros educativos.

Dédalo

1

Nanosatélite Estacién terrenal

Médulo de comunicacion

Plataforma Carga (Payload)

Software de control y
telemetria

Antena multibanda

Determinacion y control de
—> Y (ADCS)

Camara 6ptica

Leyenda

Reallzable en
laboratorio

Posible realizarlo en
laboral

GNSS Galileo/GPS

3D Giroscopio
3D Acelerémetro

Sensor solar
Magnetopar

Volante de inercia

Sensorizacion ambiental

Terminator tape

Parcialmente
realizable en
laboratorio

H No

Gestion de potenica

Baterias

Etapa de adaptacion y
distribucion de potencia

Telemetria

Transceptor

Antenas UHF/VHF

Ordenador de abordo

Software de control

Fig. 17: Arbol de producto de la mision Dédalo
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4.2. Estructura

La estructura es el soporte fisico y de proteccion donde es montado el resto de
componentes del sistema. Se requiere que el disefio sea resistente y con la menor masa
posible. La estructura debe ser capaz de resistir las vibraciones y fuerzas ejercidas durante
la fase de lanzamiento y de ofrecer una barrera de proteccion a los componentes
electrénicos ante particulas y radiacion energética.

El estandar de Cubesat ofrece una solucion ideal para misiones espaciales de bajo
coste y tamafio. Los tamafios se definen en unidades que pueden unirse formando distintas
agrupaciones, siendo la base el 1U un cubo de 10 cm en cada lado y soportando una masa
méaxima de 1.33 kg [37]. Si se unen tres unidades obtenemos una estructura con un factor
de forma 3U siendo un tamafio suficiente para el objetivo de la mision ya que permite
albergar todos los elementos que conformar el nanosatélite en el menor tamafio posible.
Las especificaciones de una version comercial ya fabricada se encuentran en la tabla 14,
junto a una ilustracion de referencia en la Figura 18.

Nombre del producto: 3-Unit CubeSat Structure
Fabricante: ISIS

Masa: 243 ¢

Medidas: 100 x 100 x 340.5 mm
Factor de forma PCB: PC/104

Precio: 3.650€

Tabla 14: Especificaciones de la estructura [38]

Fig. 18: Estructura 3U Cubesat [39]

Para el modelo educativo es posible utilizar el mismo modelo de la estructura, pero
siendo fabricada con una impresora 3D, reduciendo asi su precio y haciéndolo mas
accesible. Las especificaciones utilizando este modo de fabricacion se muestraen la Tabla
15.
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Nombre del producto: 3-Unit CubeSat Structure
Fabricante: Impresora 3D
Masa: 200 ¢

Precio: 5€

Tabla 15: Especificaciones de la estructura modelo educativo

4.3. Control térmico

Debido a la incidencia de los rayos solares y la ausencia de la atmdsfera terrestre en
la Orbita, el rango de temperaturas que debe soportar el nanosatélite es muy elevado, por
lo que es necesario escoger y disefiar los distintos componentes y sistemas del nanosatélite
para que puedan sobrevivir a dichas temperaturas.

Es posible obtener una estimacion de la temperatura a la que se encontrara el
nanosatélite a partir de diversos factores como su geometria, tamafo, los materiales
utilizando en su exterior y su posicion en la érbita. Suponiendo que el nanosatélite se
encontrara en una Orbita circular a una altitud de 850 km, utilizando la estructura de un
CubeSat 3U y asumiendo que el conjunto es un bloque isotérmico. La superficie total de
la estructura de un CubeSat 3U son 1562 cm?, parte de la estructura exterior esta formada
por railes de aluminio con varias capas de pintura negra ocupando un area de 237 cm?.
La alimentacién del nanosatélite se realizara principalmente utilizando células solares, se
entrard mas en detalle en el apartado 4.8 sobre su utilizacion, que al maximizar el nimero
de células a utilizar obtenemos un area de 557 cm? Para simplificar los calculos,
suponemos que el resto de superficie es aluminio pulido se obtiene una superficie restante
de 768 cm?. En la Tabla 16 obtenemos un resumen de las distintas caracteristicas fisicas
y materiales, asi como el rango de temperaturas estimada a la que se encontrara el
nanosatélite.

Altitud 850 km
Tamafo 100 x 100 x 340.5 mm
Superficie porcentual de las células solares (GaAs) 36 %
Superficie porcentual del aluminio pulido 49 %
Superficie porcentual de la pintura negra (Epoxy) 15%
Emitancia de las células solares (GaAs) 0,8
Emitancia del aluminio pulido 0,08
Emitancia de la pintura negra (Epoxy) 0.85
Absortancia de las células solares (GaAs) 0,88
Absortancia del aluminio pulido 0,24
Absortancia de la pintura negra (Epoxy) 0.95
Rango de temperatura estimado [-13, 53] °C
Rango de temperatura con margen de seguridad (£10°C) [-23, 63] °C

Tabla 16: Parametros caracteristicos del control térmico

Es posible que algunos componentes no puedan funcionar en todo el rango de
temperatura por lo que sera necesario implementar distintas medidas para controlar su
temperatura dentro del rango aceptable. Si la temperatura es demasiado baja, es posible
introducir calentadores, como el mostrado en la Figura 19, que su principio de
funcionamiento es una resistencia eléctrica que disipa su calor al componente deseado,
en los elementos que sean necesario para controlar su temperatura dentro del rango
deseado. Por lo contario, si la temperatura es demasiado elevada debe disiparse al exterior
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utilizando para ello caminos de conduccion térmica utilizando el esqueleto de la
estructura o aislando el componente con diversos materiales como puede ser el Kapton.

El modelo educativo al trabajar a temperatura ambiente no requeriria de ningun tipo
de disefio especial sobre el control térmico, ya que por lo general los componentes pueden
resistir dichas temperaturas.

Fig. 19: Calentador flexible recubierto de Kapton [40]

4.4. Telemetria

La telemetria se entiende como el conjunto de elementos y sistemas que permiten la
monitorizacidn, recopilacion, tratamiento, procesamiento y comunicacion de los datos
esenciales del nanosatélite, asi como de su manejo y control de manera remota a traves
de una estacion terrena. Estas acciones son realizadas cuando el nanosatélite esta
transmitiendo (downlink) y recibiendo (uplink). Ademas, cuenta con una baliza con el
objetivo de poder ser identificado de entre el resto de satélites.

Para la comunicacion se utilizaran las bandas de frecuencia de radioaficionados para
evitar la utilizacion de bandas comerciales. De esta manera se consigue evitar pagar la
licencia correspondiente para emitir dentro de la banda de frecuencias con el
inconveniente de compartir la banda de frecuencia con distintos usuarios y de no poder
utilizarse para fines comerciales o econdmicos. Aun siendo una banda de
radioaficionados es necesario contactar y solicitar el permiso correspondiente a la IARU
que se encarga a nivel internacional de coordinador las bandas destinadas para los satélites
amateur correspondientes del espectro radioeléctrico. Un aspecto a tener en cuenta es que
dentro de una misma banda de frecuencias existen distintas aplicaciones clasificAndose
en dos tipos: primarias y secundarias. Las aplicaciones primarias tienen un uso preferente
del uso de la banda, mientras que las secundarias no tienen prioridad de uso por lo que no
podra emitirse cuando asi lo haga una aplicacion primaria y se cesaran las emisiones
cuando asi se soliciten por las autoridades responsables [41].

Se utilizaran las bandas VHF entre los 144-146 MHz para la recepcién de sefiales de
control. En la banda UHF entre los 432-438 MHz se ubicara la transmision de los datos
telemétricos, asi como de la baliza del nanosatélite que el mensaje estara codificado en
codigo morse. Para evitar los efectos de rotacion de Faraday, suceso que provoca una
rotacion en la polarizacion de una onda electromagnética, debera emitirse con una
polarizacién circular. En la tabla 17 se encuentra un resumen de las distintas frecuencias
usadas por la telemetria, asi como las distintas caracteristicas de la sefial.

Debido a que el nanosatélite se estda moviendo relativamente de la estacion de control,
las frecuencias a transmitir y a recibir se encontraran desplazadas de su frecuencia original
provocado por el efecto Doppler. Dicho efecto depende de la velocidad del objeto, que al
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ser una Orbita “circular” se puede considerar constante, la frecuencia de la sefial y a la
velocidad que se transmite, en este caso al ser una onda electromagnética que se propaga
por el vacio y el aire sera aproximadamente la velocidad de la luz (4-1). El nanosatélite
se mueve con una velocidad de 7.430 m/s para una Orbita de 850 km de altitud. Por lo que
para una transmision en la banda VHF y UHF se obtiene un desplazamiento maximo de
3,59 kHz y 10,77 kHz respectivamente, por lo que sera necesario implementar sistemas
de deteccion, seguimiento de la frecuencia en la recepcién tanto en el nanosatélite como
en la estacion de control.

fD — vsat fl (4_1)
c
Banda de Anchode  Desplazamiento
frecuencia  Actividad  Direccion Funcién Modulacién banda Doppler (kHz)
(MHz) (kHz)
VHF Primaria Uplink Control FSK 20 3,59
(144 - 146) *
Downlink  Telemetria BPSK 20 10,77
UHF Secundaria
(432 - 438) Downlink  Baliza CW CwW 0.1 10,77

Tabla 17: Parametros de las sefiales de telemetria

La forma de transmitir, a excepcion de la baliza, se realizard a través de una
comunicacion digital basada en paquetes. De esta manera se consigue generalizar el tipo
de dato a transmitir independientemente de su origen, como puede ser informacién
telemétrica, o imagenes Al tratarse de una sefial digital, se recupera la informacion
transmitida de manera integra, siempre que el nivel de ruido no sea muy elevado. Para la
sefial de subida se utilizara una modulacion basada en la variacion de frecuencia (FSK) y
para la bajada una modulacién que varia entre dos fases (BPSK) [42].

Por lo general, la tasa de baudios, que se define como el nimero de cambios de
simbolos en la sefial durante un segundo, se asignara a 9600 baudios como es habitual en
distintos estandares de comunicacion digital entre ellos la comunicacion en serie. Las
modulaciones FSK y BPSK realizan cambios Unicamente entre dos frecuencias y dos
fases, la tasa de transmision de bits se corresponde con la tasa de baudios, 9,6 kbps (4-2).
De la misma manera podemos obtener el ancho de banda que ocuparé dicha sefial segun
la modulacién utilizada (4-3) (4-4), en ambos casos se obtiene el mismo ancho de banda
para ambas modulaciones de 9,6 kHz que coincide con la tasa de baudios. Aplicando el
teorema de muestreo de Nyquist-Shannon (4-5) obtenemos un ancho de banda de 19,2
kHz. Si sobremuestreamos a 20 kHz conseguimos recuperar la sefial con una mayor
seguridad sin que aparezcan problemas de aliasing debido a la falta de selectividad de los
filtros.

Rb =n- Rm (4_2)
M-R,,

Wes =5 (+-3)

Wgpsk = R (4-4)
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La comunicacion entre la estacion de control y el nanosatélite debe tener la calidad
suficiente para poder recuperar los datos con el menor error posible de datos. Para ello la
relacion sefial/ruido (SNR) debe ser lo suficiente elevada para que el ruido no enmascare
o afecte negativamente a la sefial. Desde la transmision hasta la recepcion de la sefial
suceden distintos efectos que afectan a la integridad de la sefial como puede ser la
atenuacion de la atmosfera, la ganancia y directividad de las antenas o el ruido térmico
generado por los componentes electronicos. Gracias a la herramienta facilitada por
AMSAT desde su pagina web es posible calcular una estimacion del SNR, a partir de la
potencia recibida en los receptores [43]. Este tipo de calculos, que seran adjuntos a este
documento en el Anexo Il como archivos de consulta, se conoce como el balance de
enlace. Los valores de entrada del balance de enlace son tomados del modelo comercial
propuesto en la tabla 19 asi como la propuesta de estacion terrena en el apartado 4.9.

Ganancia Ganancia

Banda de Potencia
. ) ., ., .. antena antena SNR

frecuencia  Direccion Funcion transmitida . q

(MH2) (dBW) emisora  receptora (dB)

(dBi) (dBi)

VHF )
(144-146) Uplink Control 10,5 9,2 0 17,97
UHF Downlink  Telemetria 2,13 0 13,3 12,23
(432-438) Downlink  Baliza CW 2,9 0 13,3 12,66

Tabla 18: Balance resumido del enlace de telemetria

Al tratarse de una comunicacion basada en paquetes es necesario establecer un
protocolo que asegure la compatibilidad entre estaciones y esté caracterizado para su
utilizacion en comunicacion punto a punto. En este caso se propone la utilizacion del
protocolo AX.25 para la capa de nivel de red segln el modelo OSI, las distintas capas del
modelo se muestran en la Figura 20. Este protocolo fue desarrollado por la comunidad de
radioaficionados como una solucion a la transmision de paquetes por radio, que en la
actualidad se utiliza no solo para conexiones entre distintas estaciones terrestres sino
también en la comunicacién con distintos satélites. Este protocolo permite la
comunicacion independientemente de la existencia o uso de las distintas capas superiores.
A continuacion se presenta una serie de caracteristicas sobre las capacidades del protocolo
AX.25 [44].

e Permite funcionar en comunicaciones half-duplex o full-duplex.

e Permite establecer mas de una comunicacién por dispositivo, si éste es capaz.

e Permite la autoconexion, cuando la direccion de origen y de destino es el
mismo dispositivo.

e Se asume una conexion entre iguales entre ambas partes, es decir no existen
clases de maestro o esclavo.
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Fig. 20: Distintas capas del modelo OSI [45]

En el protocolo AX.25 existen tres tipos de paquete: los de informacion (paquete I)
encargados de enviar indicaciones sobre los paquetes recibido y a enviar, de supervision
(paquete S) encargados de confirmar o solicitar la retransmision de paquetes I, asi como
de controlar la ventana de control; y paquetes sin numerar (paquete U) siendo los
responsables de mantener un control adicional de la capa, la de establecer y finalizar la
conexion entre las estaciones.

Flag Direccion Control Info FCS Flag

01111110 | 112/224 Bits 8/16 Bits N*8 Bits 16 bits 01111110
Fig. 21: Construccion de paquetes Sy U

Flag Direccion Control PID Info FCS Flag

01111110 | 112/224 Bits | 8/16 Bits | 8Bits | N*8 Bits | 16 bits | 01111110
Fig. 22: Construccion de paquetes |

Los paquetes que son enviados estan compuestos por distintos campos que definen la
forma y utilizacion del protocolo. La informacién utilizada en cada campo son las
siguientes:

e Flag: Campo de un octeto encargado de delimitar el principio y fin de un
paquete. Dos paquetes pueden compartir un mismo flag para indicar el final
del primer paquete y el comienzo del siguiente. La secuencia consiste en un
cero seguido de seis unos y otro cero (01111110). Esta secuencia no puede
aparecer en cualquier otro tramo del paquete. Para ello si se detecta cinco unos
consecutivos se afiade al siguiente bit un cero, que cuando se reciba el paquete
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el bit extra es eliminado. De esta manera se evita que aparezca la secuencia de
forma casual en cualquier otra parte del paquete.

e Direccion: Indica la direccion de origen y destino del paquete. La direccion
se corresponde con el distintivo de llamada utilizado por los radioaficionados
codificado con caracteres ASCII y en mayusculas. Puede introducirse un
campo extra que contenga informacion de comandos/respuestas y facilita la
repeticion del paquete.

e Control: EI campo indica el tipo de paquete enviado asi como distintos
atributos de control sobre los paquetes enviados y a recibir.

e PID: El campo se corresponde con el identificador de protocolo que solo
aparece en los paquetes de informacion. En éste se indica el protocolo
utilizado a nivel de transporte, o si no existe ninguna implementacion.

e Info: El campo contiene toda la informacion del usuario a transmitir de una
terminal a otra. El tamafio del campo es variable pero la longitud
predeterminada es de 256 octetos.

e FCS: La secuencia de comprobacién de paquete o FCS es un nimero de 16
bits calculado por el transmisor y receptor. De esta manera se puede asegurar
que un paquete no ha sido dafiado durante su transmision por el medio. Este
calculo es realizado segun las indicaciones del documento 1SO 3309 que hace
referencia al HDLC.

Analizadas las distintas caracteristicas de la telemetria, se escoge un producto
comercial adecuado a las especificaciones citadas anteriormente. Seria posible desarrollar
una version propia que se adecue de forma mas precisa a las necesidades de la mision
pero el modulo creado por la compafiia ISIS cumple con los requisitos necesarios y a un
precio aceptable, tal como se aprecia en las caracteristicas de la Tabla 19 junto a una
imagen del médulo en la Figura 23.

ISIS UHF downlink/VHF uplink Full Duplex

Nombre del producto: .
transceiver

Fabricante: ISIS
Masa: 759
Medidas: 90 x 96 x 15 mm
Temperatura operativa: -20a 60 °C
Voltaje de alimentacién: 6,5-20V DC
Interfaz de datos: 1°C

0,48 W (Solo recepcion)

Consumo de potencia: 4 W (Transmisor activado)

Potencia de transmision: 27 dBm

Sensibilidad de recepcion: -104 dBm para BER 10

Modulacion: BPSK, GMSK (Tra_nsmisién)
) FSK (Recepcion)

Protocolo de comunicacion: AX.25

Precio: 8.500€

Tabla 19: Caracteristicas del transceptor comercial [46]

53



Fig. 23: Transceptor VHF/UHF destinado a telemetria [46]

Para el modelo educativo se puede utilizar una radio definida por software, que
permite de manera dindmica ajustar los canales de recepcion y transmision de datos. Para
ello se propone la utilizacion del SDR ADALM-PLUTO que ademas puede ser utilizado
como parte del mdédulo de comunicaciones de la carga y de la estacion terrena, aspecto
que se entrara en detalle en el apartado 4.7.1 y 4.9 terrena[47]. Para tener en cuenta el
efecto Doppler producido por el movimiento orbital debe programarse en el modulo la
posibilidad que la frecuencia central se desplace de manera similar a como sucederia en
el mddulo orbital. En la Tabla 20 se muestra las caracteristicos del SDR asi como una
imagen del producto en la Figura 24.

Nombre del producto: ADALM-PLUTO
Fabricante: Analog Devices
Masa: 114 g
Medidas: 117 X 79 X 24 mm
D - 45-55V DC
alimentacion:

Interfaz de datos: USB
Potenc!a_ - de 7 dBm
transmision:

Frecuencia de trabajo: 325 — 3800 MHz
Programacion: MATLAB, Simulink, C, C++, C#y Python
Precio: 133 €

Tabla 20: Caracteristica del SDR modelo educativo

Fig. 24: Sistema de comunicacion SDR ADALM-PLUTO [47]
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Para poder establecer la comunicacion entre el nanosatélite y la estacion terrena es
necesario el uso de antenas encargadas de irradiar y recibir dichas sefiales. Antes del
despliegue del nanosatélite en su oérbita, todo el conjunto debe encontrarse lo mas
compacto posible para no interferir ni dafar otros elementos durante el lanzamiento, por
lo que deberan estar plegadas. Cuando el nanosatélite se encuentre en una posicion lista
para su utilizacion se despliegan las antenas de forma automaética. En la tabla 21 se
propone una solucién comercial para las antenas VHF y UHF de telemetria, asi como una
representacion en la Figura 25 de las antenas desplegada.

Nombre del producto:

CubeSat Antenna System for 1U/3U

Fabricante: ISIS

: 77 g (UHF)
Masa: 85 g (VHF)
Medidas: 98 x 98 X 7 mm
Temperatura operativa: -20a 60 °C

- : 17 cm (UHF)
Longitud de las antenas: 55 cm (VHF)
Voltaje de alimentacion: 33-5VvDC

Consumo de potencia:

< 40 mW (Nominal)
<2 W (Durante el despliegue)

Interfaz de datos: 1°C
Po,te_nmg de transmisién 5 W
maxima:

Banda de trabajo: UHF, VHF
Ganancia l6bulo principal: 0 dBi (UHF, VHF)
Unidades: 2

Precio unidad: 5.500 €
Precio total: 11.000 €

Tabla 21: Caracteristicas de antenas desplegables VHF/UHF [48]

Fig. 25: Antena desplegable VHF/UHF para CubeSats [48]

Las antenas del modelo educativo pueden sustituirse por secciones de cinta métrica
metdalica a la longitud necesaria, siendo sus caracteristicas las indicadas en la Tabla 22.
Al ser de un material metalico-conductor y flexible se asemeja a las propiedades del
modelo orbital, pero con una menor eficiencia de recepcion y emisién. Sus propiedades
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como la ganancia, diagrama de radiacion o potencia maxima de transmision deben
analizarse y comprobar su funcionamiento tras su montaje.

Nombre del producto: Antenas UHF/VHF cinta métrica
, 17 g (UHF)

Masa: 41 g (VHF)

Longitud de las 17 cm (UHF)

antenas: 55 cm (VHF)

Banda de trabajo: UHF, VHF

Precio: S €

Tabla 22: Caracteristicas antenas VHF/UHF modelo educativo

4.5. Subsistema de control y determinacion de actitud

La funcion principal de los sistemas de control y determinacion de actitud, también
conocido como ADCS, consisten en determinar la posicién, velocidad y momento angular
del nanosatélite, y realizar las modificaciones necesarias para ajustar su orientacion de
manera que el modulo de la camara y la antena del médulo de comunicacion tengan vision
directa con la superficie terrestre de manera estable. Existen varios efectos que provocan
perturbaciones que deben ser corregidas como el campo magnético, el gradiente
gravitacional, radiacion solar o en el momento de colocacion del nanosatélite en su Orbita
correspondiente tras el lanzamiento.

Para obtener la posicion real del nanosatélite cuando se encuentra en drbita se utiliza
sistemas de navegacion por satélite, 0 GNSS, ya que el objeto se encuentra en una 6rbita
bajay visible por dichos satélites. De esta manera se puede obtener de una manera sencilla
su posicién, altitud y su velocidad. Actualmente existen distintos sistemas de navegacion
por satélite, se pueden destacar dos de ellos el Galileo y el GPS. El sistema Galileo que
actualmente sigue en desarrollo y despliegue por parte de la Union Europea, dispone de
una precisién de un metro. El sistema GPS desarrollado por los Estados Unidos y
extensamente utilizado por multitud de servicios y dispositivos aungue con una menor
precision respecto a Galileo, alrededor de 5 metros [49] [50].

Al ser dos servicios de sistemas de navegacion de alta calidad es posible utilizar
ambos para asegurar una precision elevada sobre la posicion y velocidad del nanosatélite.
Para ello se propone la utilizacion de la solucién comercial presentada en la Tabla 23
junto con una imagen del médulo en la Figura 26, asi como de su antena que sus
caracteristicas se encuentran en la Tabla 24 junto con su imagen en la Figura 27.

Nombre del producto: GNSS-701 Satellite GNSS Receiver
Fabricante: SpaceQuest
Masa: 160 g
Medidas: 93,98 x 55,88 x 26,04 mm
Temperatura operativa: -40a 85°C

Arranque frio: 90 segundos
Tiempo de activacion: Arranque tibio: 45 segundos

Arranque caliente: 30 segundos
3,3 V Regulado
Voltaje de alimentacion: 5-20 V Sin regular
6-42 V Sin regular
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Consumo de potencia:

1,0W (3,3 V)
1,2 W (7,5 V)
1,4 W (28 V)

Interfaz de datos:

2Xx Puertos series (LVTTL o0 RS-422)

Nivel de RF:

L1:-122 a-87 dBm

GNSS disponibles:

GPS, Galileo, GLONASS y BeiDou

Precio:

21.471 €

Tabla 23: Caracteristicas del receptor GNSS [51]

Fig. 26: Receptor GNSS [51]

Nombre del producto: ANT-GPS Active GPS Antenna
Fabricante: SpaceQuest
Masa: 829
Medidas: 17,5 x 52,8 x 52,8 mm
Tempe:rat.ura 55 4 85 °C
operativa:

Frecuencia: L1, 1575,42+12 MHz
Polarizacion: RHCP
Ganancia LNA: 33dB

Figura de ruido LNA: 2,4dB

Precio: 2.237 €

Tabla 24: Caracteristicas de la antena GNSS [52]

Fig. 27: Antena GNSS [52]
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Una solucion integrada para el modelo educativo consistiria en un receptor GNSS con
capacidades de recepcién similares, pero sin estar preparado para ser utilizado en el
espacio. En la tabla 25 se observan las caracteristicas de la version educativa del receptor
GNSS.

SparkFun GPS Breakout — Chip

Nombre del producto: Antenna, SAM-MSQ

Fabricante: Sparkfun
Masa: 60 g
Medidas: 41 x 41 x 10 mm

Arranque frio: 26 segundos

Tiempo de activacion: Arranque caliente: 1 segundo

Voltaje de alimentacion: 3,3V DC
Consumo de potencia: 95,7 mW
Interfaz de datos: UART, I°C
Altura: 50.000 m

Limitaciones maximas: Aceleracion: <4G

Velocidad: 500 m/s
GNSS disponibles: GPS, Galileo y GLONASS
Precio: 36 €

Tabla 25: Caracteristica del receptor GNSS del modelo educativo [53]

Debido a la necesidad de orientar correctamente el nanosatélite sobre la superficie
terrestre y que este se mantenga a una orientacion estable, para minimizar las posibles
pérdidas debido a una mala orientacién de las antenas y asi como de la cdmara fotografica
para que pueda tomar imagenes de la superficie terrestre. Para ello se pueden utilizar
elementos activos de control para ajustar de manera precisa la orientacion del
nanosatélite.

Para determinar cual debe ser su orientacion es necesario un punto de referencia que
sea estatico para poder ser comparado con otro tipo de sensores. Existen distintos
elementos que puede utilizarse como referencia: el Sol, las estrellas, el horizonte de la
Tierra o0 el campo magnético terrestre. En este caso se tomaran como referencia el Sol y
el campo magnético ya que los sensores a utilizar son relativamente sencillos y no
requieren de calibraciones cuando se encuentre en érbita.

Obtenido la referencia de la orientacion, se debe medir cuales son los cambios que se
producen en la orientacién del nanosatélite a lo largo del tiempo. Los sensores inerciales
encargados de medir los cambios en la orientacion se calibran periodicamente a partir de
los sensores de referencia. Combinando los sensores inerciales y de referencia en los tres
ejes del nanosatélite se consigue obtener una imagen completa de su actitud. Estos
sensores inerciales pueden ser los magnetémetros que miden el campo magnético
terrestre, el acelerdmetro que mide la aceleracion del nanosatélite en cada uno de los ejes
y el giroscopio que permite medir y detectar la orientacion del objeto.

Para modificar la rotacién y orientacion deseada es necesario aplicar una fuerza, que
esté basado en sistemas eléctricos y no en propulsores. Para ello se pueden aplicar
distintos fendmenos fisicos para ajustar dichos parametros. Aprovechando el campo
magnético terrestre se pueden utilizar los magnetopares, que al introducirse una corriente
eléctrica por el magnetopar se produce los efectos de la ley de Lorentz que se traduce en
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un par de fuerzas en la estructura del nanosatélite. El inconveniente de utilizar el campo
magnético es que no es posible generar una fuerza cuando el magnetopar se encuentra en
la misma direccion (norte-sur) del campo magnético, por lo que es necesario utilizar un
sistema adicional para tener un control en los tres ejes de movimiento.

El control del tercer eje consiste en trasladar el momento de un objeto que gira al resto
de la estructura para ello se utiliza un volante de inercia para generar dicho movimiento.
El volante de inercia es un motor eléctrico que al estar conectado a una masa esta traslada
su momento al resto de la estructura debido a la conservacion del momento angular. Al
ser un motor eléctrico es posible controlar con precision el movimiento a generar [21].

Existen diversas soluciones comerciales para la deteccién y actuacion de la
orientacion, entre ellas cabe destacar soluciones integradas con otros elementos del
sistema por parte de la empresa Endurosat. Los paneles solares que ofrecen disponen de
sensores solares y de magnetopares en un Unico producto reduciendo asi el volumen
ocupado dentro del nanosatélite. Ademas, el ordenador de abordo integra un controlador
para los magnetopares, los sensores solares, un acelerometro para los 3 ejes cartesianos,
un magnetémetro y un giroscopio. La informacion més detallada sobre los componentes
puede encontrarse en los apartados 4.6 y 4.8, a continuacion en las Tablas 26 a la 31, se
presentan la informacion de los distintos sensores y actuadores. Uno de los elementos
mas visuales del sistema de ADCS es el volante de inercia mostrado en la Figura 28.

Nombre del producto: 3U Solar panel X/Y MTQ
Fabricante: Endurosat
Elemento: Giroscopio
Temperatura operativa: -40 a 105 °C
Voltaje de alimentacion: 4,75-525V
0.07326 °/sec/LSB (Rango dindmico = = 320°/sec)
Sensibilidad: 0.03663 °/sec/LSB (Rango dinamico = + 160°%sec)

0.01832 °/sec/LSB (Rango dindmico = + 80°/sec)
Tabla 26: Caracteristicas giroscopio de la placa solar [54]

Nombre del producto: 3U Solar panel X/Y MTQ
Fabricante: Endurosat
Elemento: Sensor solar
Sensibilidad espectral: 6.3 nA/Ix (Vr =5V, Luz estdndar A T=2856 K)
Rango espectral: 400 — 900 nm
Medio angulo: + 60°
Tabla 27: Caracteristicas sensor solar de la placa solar [54]

Nombre del producto: 3U Solar panel X/Y MTQ

Fabricante: Endurosat

Elemento: Magnetopar

Voltaje de alimentacion: 3,3V

Resistencia: 94 Q

Intensidad: 35 mA

Momento dipolar: 0,147 Am?

Tabla 28: Caracteristicas del magnetopar 3U [54]
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Nombre del producto:

1.5U Solar panel X/Y MTQ

Fabricante: Endurosat
Elemento: Magnetopar
Voltaje de alimentacion: 3,3V
Resistencia: 55Q
Intensidad: 60 mA
Momento dipolar: 0.135 Am?

Tabla 29: Caracte

risticas del magnetopar 1.5U [55]

Nombre del producto:

Onboard computer type 1l

Fabricante:

Endurosat

Voltaje de alimentacion:

33V

Consumo de potencia:

1,8 — 3,6 mW (acelerémetro)
2,77 mW (magnetdmetro)

Rango de medida:

+209/+49/+8g (acelerometro)
-16 a 16 gauss (magnetometro)

Sensibilidad:

6842 LSh/gauss (+4)
3421 LSh/gauss (+8)

Unidades:

2x acelerémetro de 3 ejes
2x magnetometro de 3 ejes

Tabla 30: Caracteristicas ADCS del ordenador de abordo [56]

Nombre del producto:

Cubewnheel small

Fabricante: CubeSpace
Masa: 60 g
Medidas: 28 X 28 X 26.2 mm
Temperatura operativa: -10a 60 °C

. ! ol 3,3V
Voltaje de alimentacion: 6416V

Consumo de potencia:

0,15 W (Promedio)
0,65 W (Méaximo)

Interfaz de datos:

UART, I°C, CAN

Momento maximo: 1,77 mNms
Par maximo: 0,23 mNm
Precio: 4.150 €

Tabla 31: Caracteristica del volante de inercia [57]

Fig. 28:

Volante de inercia [57]

Para el modelo educativo pueden utilizarse elementos similares con la excepcion del
magnetopar ya que los efectos de su movimiento son muy pequefios para que sean
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percibidos al utilizarse en la superficie terrestre. Por ello se sustituyen por motores DC
que simulan los volantes de inercia, y los sensores solares por fotorresistores. A
continuacion, se presentan los distintos elementos de ADCS en las Tablas 32, 33 y 34.

Nombre del producto:

DG01D-A130 Gearmotor

Fabricante: DAGU
Masa: 26 ¢
Voltaje de alimentacion: 45V DC
Consumo de potencia: 1,125 W (Mé&ximo)
Velocidad sin carga: 140 RPM

Par: 800 gf-cm
Unidades: 3

Precio individual: 1,84 €
Precio total: 552 €

Tabla 32: Caracteristicas del volante de inercia para el modelo educativo [58]

R
1 / 7
)
Fig. 29: Motores DC para el modelo educativo [58]
Nombre del producto: LDR GL5528
Masa: 39

Voltaje de alimentacion:

150 V (Maximo)

Consumo de potencia:

100 mW (Méximo)

~1 kQ (Iluminado)

Resistencia: ~10 kQ (Oscuridad)
Unidades: 6

Precio individual: 1,34 €
Precio total: 8,04 €

Tabla 33: Caracteristicas del sensor solar del modelo educativo [59]

Nombre del producto:

SparkFun triple axis accelerometer
and gyro breakout — MPU-6050

Masa: 70
Fabricante: SparkFun
Medidas: 25,5x15,2x2,48 mm
Voltaje de alimentacion: 2,3-34VDC
Consumo de potencia: 13 mW
Interfaz de datos: I>’C
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Acelerometros en los 3 ejes
Giroscopio en los 3 ejes
Precio: 26,81 €

Tabla 34: Caracteristicas de sensores ADCS para modelo educativo [60]

Sensores:

Fig. 30: Integrado de sensores ADCS para modelos educativo [60]

4.6. Ordenador de abordo

Un aspecto central del conjunto de los sistemas que conforman el nanosatélite es el
tratamiento, manejo de los datos y la toma de decisiones a partir de ellos. El ordenador
de abordo, ademéas de realizar un manejo de los datos recibidos por los distintos
componentes del bus y de la carga, realiza la funcién de nodo central de comunicacion
entre los distintos dispositivos. Ademas el sistema debe poder trabajar en diferentes
modos de operacion que permitan activar y desactivar de forma rapida distintos sistemas
segun las necesidades o prioridades ya sea a peticion del usuario o de manera autbnoma
[21].

Los datos a adquirir se pueden dividir en tres principales categorias: mantenimiento,
actitud y carga. Los datos de mantenimiento, en ocasiones denominado parametros de
ingenieria, estan formado por todos los datos de los sistemas que indican su estado y
funcionamiento como pueden ser la temperatura, voltajes e intensidad y bits de estado
que indican informacion operacional de distintos elementos.

Los datos de actitud indican la posicion y orientacién del nanosatélite a partir de
distintos sensores. Debido a que no se requiere una alta precision en la actitud del
nanosatélite en la Orbita se realizara una frecuencia de muestreo baja para reducir el
consumo energeético.

Los datos de la carga, dependiendo del objetivo de la mision, se generaran en un
mayor o menor volumen. Para el objetivo de esta mision el Gnico elemento que genera
unos datos de tamafio considerable es la caAmara fotogréfica, por lo que sera necesario
aplicar técnicas de compresion para minimizar el espacio de almacenamiento a ocupar y
el tiempo a transmitir la imagen a la estacién terrena. El resto de los datos a tratar del
modulo de comunicaciones y de sensorizacion ambiental son de un menor volumen por
lo que no sera necesario realizar un tratamiento especial en ellos. En el modulo de
comunicaciones no se realizara ningun tipo de monitorizacion y almacenamiento de las
sefiales recibidas por parte del repetidor de sefial.

Durante la vida operacional del nanosatélite existiran diversas situaciones donde su
funcionamiento deberd cambiar ya sea por motivos de despliegue, seguridad,
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mantenimiento o por necesidades de los usuarios. A continuacion, se presentan los
distintos modos de operacion del nanosatélite.

e Despliegue: Cuando el nanosatélite es desplegado de la lanzadera este debe
esperar durante 45 minutos antes de encender cualquier otro sistema dejando
solo activos los sistemas de gestion de potencia y del ordenador de a bordo.
Pasado ese tiempo se despliegan las antenas VHF y UHF vy, se pasa al modo
de telemetria.

e Telemetria: Los sistemas ADCS y de telemetria son activados y la baliza
comienza a emitir su sefial. Los sistemas de la carga permaneceran
desactivados. Este modo sera el estado por defecto del nanosatélite.

e Modo de prueba: Con los sistemas activos del modo anterior en el que se
encontrase, se envia el mensaje “TEST TEST TEST” de forma alterna a traves
de codigo morse en tonos audibles y con el protocolo AX.25 a partir de la
sefial modulada, usando para ello el canal de bajada de la telemetria. Pasados
10 minutos en el modo de prueba se cambiaré al modo de telemetria.

e Bajo consumo: Para ahorra energia almacenada de las baterias se desactivaran
todos los sistemas no esenciales como los modulos de la carga, de ADCS y
parte de la telemetria manteniendo solo activo la recepcion de sefiales y su
baliza. ElI nanosatélite entrara en el modo de bajo consumo de forma
automatica cuando la capacidad de las baterias caiga por debajo del 25% y
volvera a su estado anterior cuando se supere el 75% de carga. Podréa salirse
del modo de bajo consumo bajo peticion de un usuario autorizado.

e Inhibicion: Para seguir la normativa de la UIT, se deberén desactivar todas
las transmisiones de radio del nanosatélite bajo peticion del usuario. Solo
podran recibirse sefiales de control. Este modo se mantendra hasta que sea
modificado por usuarios autorizados.

e Control: Para la realizacion de acciones criticas como puede ser la activacion
del modulo desorbitador, la actualizacion de parte del cddigo de control del
ordenador de abordo o de la carga, es necesario cambiar a este modo para
habilitar dichos comandos. EI mddulo de comunicacion y la cdmara son
desactivadas. Este modo solo podra ser accedido por usuarios autorizados.

e Modo educacional: EI médulo de comunicacion y la cdmara fotogréfica son
activadas, asi como todas las funciones y comandos utilizados para su
funcionamiento como herramienta educativa.

Para poder transferir los datos e informacién de los distintos sistemas del nanosatélite
es necesario una interfaz por el cual se transfiera dichos datos. Al basarse el disefio
principalmente en distintos productos comerciales es necesario que el ordenador de
abordo disponga de diferentes interfaces y que pueda interpretarlos. Los protocolos a
utilizar son: UART, I12C, SPI, CAN y RS-422.

Una vez que se han obtenido los datos de los distintos sistemas es necesario
procesarlos para su posterior uso para la toma de decisiones o para transmitirlos a la
estacion terrena. El tratamiento, especialmente para la compresion de imagen, y el control
de los distintos sistemas no requieren de gran potencia de computacion por lo que un
microcontrolador seria suficiente para realizar todas las operaciones necesarias. El
nanosatélite se encuentra la mayoria del tiempo sin contacto con la estacion terrena por
lo que no se puede enviar continuamente toda la informacién generada por los distintos
elementos del sistema, por lo que es necesario implementar un sistema de
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almacenamiento que mantenga los datos para su posterior uso y de manera segura para
que la informacion no se vea dafiado debido a efectos de particulas cargadas o por la
radiacion.

Al microcontrolador es posible afiadirle un sistema operativo en tiempo real para un
mayor control de los distintos procesos que van sucediendo en los distintos sistemas. Con
ello, se habilita el actuar directamente sobre procesos prioritarios. Se puede destacar dos
sistemas operativos utilizados en nanosatélites: FreeRTOS y kubOS.

El sistema operativo FreeRTOS es ampliamente utilizado en nanosatélites y en otros
sectores diferentes al espacial, para el manejo y control de microcontroladores. Segun los
desarrolladores, se caracteriza por ocupar poco espacio en la memoria y un bajo consumo
de recursos de procesamiento. Ademas, a nivel de desarrollo de software cuenta con
numerosa documentacion de consulta que facilita el trabajo de desarrollo [61].

Por otra parte, el sistema operativo kubOS estd basado en Linux y en distintos
paquetes como los protocolos de comunicacion y API de los distintos sistemas. La
compafiia ofrece como servicio compatible a su sistema operativo, una interfaz para
mostrar los datos transmitidos por el nanosatélite, control y prediccion del objeto en la
Orbita y envio de comandos. Todo ello a través de una interfaz web que permite ser
modificada con facilidad. Ademas también cuenta con una documentacion disponible
para los desarrolladores para facilitar el disefio de software [62]. Por estas razones, se
decide utilizar el sistema operativo kubOS para el microcontrolador.

Una solucion comercial que cumple con los requisitos anteriores expuestos es el
ordenador de abordo desarrollado por la compafiia Endurosat, como se puede observar en
la Figura 31, que dispone de un microcontrolador de la familia ARM7 Cortex como
ndcleo central de procesamiento. El resto de las caracteristicas del ordenador de abordo
escogido se encuentra recogida en la Tabla 35.

Nombre del producto: Onboard Computer type 1l

Fabricante: Endurosat
Masa: 584
Medidas: 95 x 89 x 23,2 mm
Temperatura operativa: -30a85°C
Voltaje de alimentacion: 3,3V DC
Consumo de potencia: 0,6 W

Procesador:

ARM Cortex M4/M7

Frecuencia del procesador:

180 MHz (Cortex M4)
216 MHz (Cortex M7)

Memoria:

2 MB para memoria de programa
256 kB RAM (Cortex M4)
2 MB RAM (Cortex M7)
2048 kB Memoria Flash
Slot tarjeta microSD

Periféricos:

2x acelerometros de 3 ejes
2X magnetémetros de 3 ejes
3x drivers PWM para magnetopares

6x entradas analdgicas para sensores solares
6x entradas para sensores de temperatura
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1x CAN
2x USART
2xX UART

2x 1°C

2x SPI

1x USB
Precio: 2.900 €

Tabla 35: Caracteristicas del OBC comercial [56]

Interfaz de datos:

B--: 359 =
0000000000

0000000000

e : 00

°
0000000000

|
000000000000
000000000000
000000000000
000000000000 ™

Fig. 31: Ordenador de a bordo [56]

Una opcidn viable para el modelo educativo seria utilizar como ordenador de abordo
una Raspberry Pi 3 Model B+, aunque se puede utilizar cualquiera de sus variantes
disponibles. La Raspberry Pi en comparacion al modelo orbital es una placa que tiene
como nucleo un microprocesador y no un microcontrolador. La seleccion se basa en
diversas razones, siendo la primera de ellas a que es un producto ampliamente extendido
y conocido en diversos campos Yy sectores de la tecnologia; segundo, para poder simular
distintos aspectos de la comunicacién y de los modulos de carga, este tltimo se explicara
con mas detalle en el apartado 4.7, es necesario disponer de un sistema operativo basado
en Linux para poder realizarlos. Las especificaciones del ordenador de a bordo del modelo
educativo son las indicadas en la Tabla 36.

Nombre del producto: Raspberry Pi 3 Model B+

Fabricante: Raspberry Pi Foundation

Masa: 45¢

Voltaje de alimentacion: 5V DC

Procesador: Broadcom B_CM2837BO, Cortex-A53
64-bit SoC @ 1.4 GHz
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4x puertos USB 2.0

40x pines GP1O
Conectividad: 1x puerto HDMI

1x puerto CSI para camara
4X puertos de salida estéreo y video
Memoria: Puerto microSD
Precio: 40,50 €
Tabla 36: Caracteristica del OBC para el modelo educativo [63]

4.7. Carga

Para cumplir el objetivo de utilizar el nanosatélite en una herramienta educativa es
necesario de distintos elementos que faciliten dicha labor. La carga esta compuesta por el
moédulo de comunicaciones y sensores ambientales. Por otra parte para asegurar la
eliminacion del nanosatélite de la drbita se introduce un modulo desorbitador con el
objetivo de reducir su altitud de manera progresiva para evitar que el nanosatélite se
convierta en basura espacial.

4.7.1. Médulo de comunicaciones

El eje principal de la mision es utilizar la comunicacion entre el nanosatélite y la
estacion terrena como base de la herramienta educativa. La comunicacion con el
nanosatélite depende de diversas caracteristicas de la sefial como: la frecuencia, la
modulacion y la tasa de transmisién de datos. Modificando estos parametros se obtendra
resultados distintos en la sefial recibida respecto a la calidad de la sefial. Algunos efectos
que pueden verse afectados en mayor o menor medida son la atenuacion, distorsion y
nivel de ruido. Se proponen las distintas posibilidades de modificar los parametros de la
sefial:

e Frecuencia: Utilizando distintas bandas de frecuencias destinadas a
radioaficionados, VHF (144 - 146 MHz), S (2,30 — 2,45 GHz), C (5,83 - 5,85
GHz) y X (10,45 — 10,5 GHz), se consigue observar los efectos de la
atenuacion debido a la atmdsfera terrestre.

e Modulacion: Existen distintos tipos de modulacion y segun la codificacion
realizada puede ser analdgica o digital. Segun la modulacion utilizada se podra
ocupar un mayor o menor ancho de banda para una misma sefial base, asi como
la tolerancia al ruido, distorsiones, los métodos de recuperacion de la sefial y
la capacidad de informacidn a transmitir a través del canal. Las modulaciones
a utilizar son: FM, FSK, BPSK y QPSK.

e Tasa de transmision de datos: Dependiendo de la modulacién utilizada y de
la tasa de baudios se vera afectado la tasa a la que son transmitidos los bits de
datos. Modificando ambos parametros se podrd observar como se ven
afectados los tiempos de transmision, aspecto importante cuando se dispone
de cortos tiempos de contacto entre el nanosatélite y la estacion terrena. Las
tasas de baudio a utilizar son 1200, 2400, 4800 y 9600 Bd.

A parte de disponer de un sistema variable de comunicaciones, también se habilita un
canal para la repeticion de sefiales, que estd enfocado principalmente para el uso de
radioaficionados. Para ello se recibe la sefial a repetir, se filtra, amplifica y se vuelve a
transmitir en otra banda de frecuencias. EI motivo de utilizar el nanosatélite como un
repetidor de sefial es la de aumentar el rango de comunicacién entre radioaficionados que
por razones de geografia o distancia el contacto no seria posible.
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En las Tablas 37 y 38 se presenta un resumen de las caracteristicas de la sefial en las
distintas bandas asi como la potencia transmitida y el nivel sefial a ruido.

Ancho
i i e ivi irecci ; . de Desplazamiento
frecuencia Actividad  Direccion Funcién Modulacién band ler (K
(MHz) anda Doppler (kHz)
(kHz)
VHF L . .
(144 - 146) Primaria Uplink Repetidor - 20 3,59
UHF . . .
(432 - 438) Secundaria  Downlink  Repetidor - 20 10,77
S FM, FSK,
(2300 - 2450) Secundaria  Downlink Datos 1 BPSK, 20 60,06
QPSK
Cc FM, FSK,
(5830-5850) Secundaria  Downlink Datos 2 BPSK, 20 144,63
QPSK
X FM, FSK,
(10450-10500) Secundaria  Downlink Datos 3 %F;SSKK 20 259,42

Tabla 37: Caracteristicas de la sefal del médulo de comunicaciones

Ganancia Ganancia

Banda de Potencia

. L - o antena antena SNR
frecuencia  Direccion  Funcion  transmitida . 4B
(MH2) (dBW) emisora  receptora (dB)

(dBi) (dBi)

21':;_146) Uplink  Repetidor  19.7 9,2 0 2592
512'5438) Downlink  Repetidor 1.2 0 133 1255
S
(2300 - Downlink  Datos 1 6.39 5,8 31,4 15.38
2450)
C
(5830 - Downlink  Datos 2 1.85 5,8 38,4 14.01
5850)
X
(10450 - Downlink  Datos 3 0.92 58 43,0 13.44
10500)

Tabla 38: Balance de enlace del médulo de comunicaciones

Para poder realizar estos cambios de la sefial se puede realizar de dos maneras: un
sistema de componentes analogicos con distintas partes dedicadas a cada uno de los
cambios de la sefial con un sistema de seleccion entre dichas partes o, a través de un
sistema de radio definida por software, abreviado como SDR, que a partir de un sistema
general se programa los distintos parametros y comportamiento de la sefial. La primera
opcidon es un sistema robusto y con una mayor tolerancia a fallos, pero con el
inconveniente de tener una mayor complejidad de disefio. Por otro lado, la segunda opcion
requiere de menos componentes y al estar basado en software es posible realizar cambios
respecto a la forma de realizar las modificaciones a la sefial, con el inconveniente de que
todas las funciones estan centralizadas en unos pocos componentes por lo que si sucede
un fallo importante en alguno de sus componentes es mas probable de quedar inutilizado.
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Aun con los inconvenientes, se utilizara el SDR como elemento para el modulo de
comunicaciones.

Un médulo SDR comercial disponible actualmente en el mercado es el desarrollado
por la empresa espafiola Alén Space. EI mdédulo SDR esta basado en una FPGA y con un
sistema Linux embebido por lo que permite ser reconfigurado en Orbita ademas de ser
compatibles con distintos programas de radio definida por software como GNURadio y
SoapsySDR. Un inconveniente de esta solucion es que no es posible alcanzar de manera
directa las frecuencias de la banda X, por lo que seria necesario tener una sefial intermedia
para luego elevarla utilizando un mezclador [42]. Las especificaciones del moédulo SDR
a utilizar se encuentra en la Tabla 39 y siendo la imagen del producto la mostrada en la
Figura 32

Nombre del producto: TOTEM
Fabricante: Alén Space
Masa: <1309
Medidas: 90 x 96 x 15 mm
Temperatura operativa: -
Voltaje de alimentacion: 5V DC
2.1 W Modo de transmision
Consumo de potencia: 1.85 W Modo de recepcidn
1.4 W Modo de espera

Rango de frecuencias: 70 MHz — 6 GHz
Ancho de banda: 56 MHz méximo
FPGA: Zyng-7000 SoC

1 GB DDR3L
Memoria: 1 GB NAND Flash

4 Mb MRAM
Interfaz de datos: CAN, Ethernet, UART, JTAG, I°C
Precio: 18.000 €

Tabla 39: Caracteristicas del mddulo de comunicacion del modelo orbital [64]

Fig. 32: Modulo de comunicaciones [64]

Para el modulo de comunicaciones del modelo educativo no seria necesario introducir
elementos nuevos ya que los modulos de telemetria y del ordenador de abordo pueden
adaptarse y configurarse para realizar las funciones necesarias. No seria necesario trabajar
en las bandas de frecuencia de C y X debido a que el transmisor SDR no alcanza dichas
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bandas, pero es posible introducir de manera complementaria un circuito que sea capaz
de generar dichas sefiales a partir de un sistema heterodénimo.

Estas sefiales deben transmitirse al ambiente para poder ser recibidas, las sefiales del
repetidor utilizan las antenas VHF y UHF de la telemetria, sin que estas afecten a las
sefiales de telemetria. Para la transmision de las sefiales en las bandas S, C y X se propone
disefiar una antena de banda ultra-ancha, manteniendo la polarizacién circular, para
reducir asi el nimero de antenas utilizadas en el nanosatélite. Una propuesta para la antena
es la planteada por los investigadores Alizadeh, Madani y Zare que alcanzaba las bandas
S, C y X usando como patron celdas sinusoidales [65]. Al dispone de un rango de
frecuencias muy amplio permite trabajar en otras bandas si fuera necesario modificar
alguna de las frecuencias ya sea por motivos técnicos, de normativa o peticion de las
agencias coordinadoras de frecuencia. Las caracteristicas de la antena quedan indicadas
en la Tabla 40y la referencia del patron a utilizar se muestra en la Figura 33. Para mejorar
la ganancia y directividad de la antena seria necesario introducir un reflector para que no
emita en direccion contraria a la superficie terrestre protegiendo ademas de posibles
interferencias hacia los equipos del nanosatélite. De manera adicional podria realizarse
una topologia en matriz de la antena para aumentar mas la ganancia de la antena.

Nombre del producto: Antena multibanda
Fabricante: -

Masa: <509
Medidas: 17,5 x 52,8 x 52,8 mm
Temperatura

operativa: b
Potenc!a_ - de 4W (Méximo)
transmision:

Frecuencia: 2,3-10,5GHz
Polarizacion: RHCP
Ganancia: 5,8 dBi
Precio: 1.000 €

Tabla 40: Caracteristicas de la antena multibanda [65]

Fig. 33: Patrdn de la antena multibanda [65]

Si en el modelo educativo se decide utilizar las bandas de trabajo C y X se puede
utilizar la misma antena que en el modelo comercial. En caso contrario las antenas que
dispone el transceptor SDR son suficientes para llevar a cabo dicha funcion.
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4.7.2. Sensorizacion

Los datos que son contenidos en el mddulo de comunicacion estan formados por los
datos ambientales que rodean al nanosatélite. Los datos a adquirir son la temperatura,
campo magnético y radiacion ionizante. Los dos primeros datos no es necesario introducir
sensores adicionales ya que la medicion de temperatura se encuentra integrada en cada
uno de los modulos del sistema para verificar su funcionamiento y pueden extrapolarse
dichos datos para obtener la temperatura general del nanosatélite. De la misma manera el
campo magnético es medido por el ADCS para determinar la orientacion que lleva el
nanosatélite, a partir de estos datos se puede observar la variacion del campo magnético
a lo largo de la érbita y con especial atencion la intensidad del campo en la anomalia del
Atlantico Sur. Para la medicion de la radiacion ionizante sera necesario introducir un
sensor capaz de detectar dicho efecto.

Una opcién comercial viable seria utilizar la desarrollada por la compafiia SkyFox
Labs. Su producto es un dosimetro digital, segun se muestra en la Figura 34, disefiado
para ser utilizado en CubeSats que realiza mediciones de manera periddica, entre diez
segundos y un minuto sin la necesidad de utilizar sistemas de alto voltaje ni una
configuracidn previa. Las caracteristicas principales del dosimetro son las mostradas en
la Tabla 41.

Nombre del producto: piDOSE-DCD
Fabricante: SkyFox Labs
Masa: 329
Medidas: 53 x 32 x 14 mm
Tempe:rat.ura .30 260 °C
operativa:

volisle L W 2755V DC
alimentacion:

Consumo de potencia: 70 mW (5V a 25°C)
Rango de medida: 0,01 — 9.000 uSv/h
Rango .de energia a 0.1 10 MeV
detectar:

Interfaz de datos: UART
Precio: 2.900 €

Tabla 41: Caracteristicas del sensor de radiacion [66]

Fig. 34: Sensor de radiacion ionizante [66]

Los sensores de temperatura y campo magnéticos forman parte del modelo educativo,
siendo opcional la utilizacion del sensor de radiacion, ya que para poder hacer pruebas de
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su funcionamiento requeriria de elementos radiactivos que de no ser tratados debidamente
pueden suponer un prejuicio a la salud de las personas. Para que los sensores se asemejen
al funcionamiento del modelo orbital se utilizaran sensores que utilicen una interfaz de
comunicacion, aunque es posible la utilizacién de sensores que no dispongan de dicha
interfaz. Las caracteristicas de los sensores de temperatura, campo magnético y radiacion
se encuentran en las Tablas 42, 43 y 44 respectivamente. Asi mismo, en las figuras 35y
36 puede observarse los componentes del sensor de campo magnético y radiacion.

Nombre del producto: TC74A0-3.3VAT
Fabricante: Microchip Technology
Masa: 29
volje —de 2755V DC
alimentacion:

Consumo de potencia: 1 mW
Resolucién: 1°C
Precision: +2°Ca+3°C
Interfaz de datos: 1°C
Unidades: 4

Precio individual: 1,23 €
Precio total: 4,92 €

Tabla 42: Caracteristicas del sensor de temperatura del modelo educativo [67]

SparkFun Triple Axis Magnetometer

Nombre del producto: Breakout — MLX90393

Fabricante: SparkFun
Masa: 12 ¢
ki — e 22-36V DC
alimentacion:

Consumo de potencia: 0,33 mW
Resolucion: 0.161 puT
MaX|ma_resqu0|on de 44.000 uT
la escala:

Interfaz de datos: 1°C, SPI
Precio total: 13,17 €

Tabla 43: Caracteristicas del magnetémetro del modulo educativo [68]

Fig. 35: Magnetometro del modelo educativo [68]

Nombre del producto: Pocket geiger radiation Sensor — Type 5
Fabricante: Radiation-Watch
Masa: 329
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Medidas: 58 x 26 x 11 mm

voltaje ~ ~ de 3-9VDC
alimentacion:
Consumo de potencia: 30 mW (3V)

0,05 —10.000 pSv/h

Rango de medida: 0,01 cpm — 300 Kcpm

Rango de energia a

. 5 — 1000keV
detectar:
Interfaz de datos: Resistencia pull-up
Precio: 62 €

Tabla 44: Caracteristicas del sensor de radiacion del modelo educativo [69]

Fig. 36: Contador Geiger del modelo educativo [69]

4.7.3. Camara fotografica

Otro elemento para complementar al funcionamiento del nanosatélite es la utilizacion
de una camara fotografica para tomar imagenes de la superficie terrestre y después
transmitirlas para su visualizacion en la estacion terrena. Existen diversos tipos de camara
segun el objetivo que se desee alcanzar y la banda del espectro a visualizar. Podemos
distinguir tres tipos de camaras: RGB, las pancromaticas y las multiespectrales. Las
imagenes tomadas con una camara RGB muestran una imagen en color, aunque con una
menor resolucion y detalle en comparacion a las camaras pancromaticas que a pesar de
tomar imagenes en escala de grises se consigue un mayor detalle. Por otra parte, las
camaras multiespectrales permiten tomar fotografias en otras bandas Opticas dentro o
fuera del espectro visible.

El objetivo de utilizar la cdmara en esta mision es para la observacion de la superficie
Terrestre y de la atmdsfera sin la necesidad de un gran nivel de detalle, ademas para
obtener un mayor impacto visual ante los usuarios. Por ello se utilizara una cdmara RGB.
La solucion comercial escogida es la disefiada por la empresa SCS Space que han
desarrollado diversas camaras para ser utilizado en nanosatélites, como la mostrada en la
Figura 37. Un inconveniente importante de esta cAmara es su rango de temperatura de
operacion que es muy reducido respecto a las temperaturas que se encontrara el
nanosatélite en drbita, por lo que seré necesario vigilar su temperatura y asegurar que solo
funcione dentro del rango de temperaturas de operacion. Si fuera necesario aplicar
técnicas activas de control de temperatura para poder mantener operativo la camara. Las
principales caracteristicas de la camara se encuentran desglosadas en la Tabla 45.

Nombre del producto: SCS Gecko Imager
Fabricante: SCS Space
Masa: 3909
Medidas: 56 X 97 X 96 mm
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Tempe:rat.ura 10 230 °C
operativa:
Temperatura . de 202 70°C
supervivencia:
Vpltaje . de 5\ DC
alimentacion:

. 2,7 W (Modo fotografia)
Consumo de potencia: 1.4 W (Modo lectura)
Banda espectral: RGB (Mosaico de Bayer)
Resolucién espacial: 39 m (Altitud a 500 km)
Swath: 80 km (Altitud a 500 km)
Almacgnfelmlento en 128 Gb (Méximo)
memoria:
Compresién: RAW o0 J2K con o sin perdidas
Interfaz de datos: LVDS, SPI, I°C, CAN
Precio: 23.000 €

Tabla 45: Caracteristicas de la cAmara fotogréfica [70]

Fig. 37: Camara fotografica para el modelo orbital [70]

Para el modelo educativo no es necesario una camara con las mismas especificaciones
de resolucién, seria suficiente con un modelo econdémico y que no requiere de una
instalacién y/o configuracion elevada. Por ello aprovechando que el ordenador de a bordo
se utiliza una Raspberry Pi 3 introducimos una camara desarrollada por la misma
compafiia, como la mostrada en la Figura 38, que permite conectarse y funcionar
directamente con el ordenador de a bordo. Las caracteristicas de la cdmara para el modelo
educativo se encuentran en la Tabla 46.

Nombre del producto: Camera module
Fabricante: Raspberry Pi
Masa: 39
Medidas: 23,86 x 25 x 9 mm
Transferencia maxima 30 fps (1080p)
de imagen: 60 fps (720p)
Interfaz de datos: CslI

Precio: 29 €

Tabla 46: Caracteristicas de la cAmara del modelo educativo [71]
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Fig. 38: Camara fotografica del modelo educacional [71]

4.7.4. Mddulo desorbitador

Cuando finalice la vida 0til del nanosatélite sera necesario que desorbite para evitar
que esté durante muchos afios en la Orbita convertido en basura espacial. Para ello es
necesario implementar un sistema que permita desorbitar el nanosatélite en menos de 25
afios segun establece la ECSS [72]. Un método para desorbitar el nanosatélite y que no
requiere de ningun tipo de propulsion son las cintas electrodinamicas. Su principio de
funcionamiento consiste en desplegar un conductor conectada al nanosatélite con una
masa anclada en el otro extremo. El conductor al entrar en contacto con el campo
magnético terrestre se induce una corriente eléctrica, debido a esto se genera una fuerza
a lo largo de la cuerda debido a la ley de Lorentz, haciendo asi que dicha fuerza reduzca
paulatinamente la altitud del nanosatélite. De esta manera el nanosatélite desorbitaria en
menos de 25 afios en vez de mas de 100 si no se aplicara ningun sistema para deshacerse
de él [73].

Un producto comercial que implementa el sistema descrito anteriormente es el
desarrollado por la empresa Tethers Unlimited. Segun las indicaciones del fabricante, se
espera que el nanosatélite desorbite en unos 10 afios para una 6Orbita a 850 km de altitud.
En la Tabla 47 se indica las distintas caracteristicas del médulo, asi como una imagen
conceptual de su despliegue en la Figura 39. El precio del mddulo comercial es
considerablemente elevado respecto al resto de componentes comerciales especificados
en este documento por lo que se debera estudiar buscar soluciones mas econémicas e
incluso la posibilidad de realizar un disefio propio en el laboratorio.

Nombre del producto: CubeSat Terminator Tape
Fabricante: Tethers Unlimited
Masa: 8349

Medidas: 100 x 83 x 6,5 mm
Tamaiio de la cinta: 20m x 75 mm
Temperatura

operativa: j

Vpltaje . de 3V DC
alimentacion:

Consumo de potencia: 0,6 — 0,9 W (Activacion durante 1 s)
Interfaz de datos: Nivel CMOS
Precio: 53.200 €

Tabla 47: Caracteristicas del médulo desorbitador [74]
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Fig. 39: Imagen conceptual del médulo desorbitador [75]

El modelo educativo no requiere de introducir el médulo desorbitador ya que no se
espera gque dicho modelo llegue a orbita.

4.8. Sistema de gestidn de potencia

Disponer de energia eléctrica en el nanosatélite es uno de los requisitos fundamentales
para hacer funcionar cada uno de los sistemas. Por lo que se debera disefiar el sistema de
gestion de potencia para que pueda generar electricidad de manera autébnoma, almacenar
dicha energia, adaptar y gestionar el voltaje y potencia necesaria para las necesidades de
cada sistema.

Existen diferentes formas de generar electricidad para un objeto que se encuentre en
orbita. Dependiendo de la potencia requerida y el tiempo de vida esperado se escogera un
método u otro, tal como se muestra en la Figura 40 de manera orientativa. Para la mision
Dédalo se necesitard una fuente de energia que pueda alimentar el nanosatélite durante
un tiempo minimo de 5 afios, ademas de generar unas decenas de vatios. Por lo que una
opcidn viable seria utilizar paneles solares para generar energia eléctrica a partir de la luz
solar [75].

100 MW
(burst)
10 MW Nuclear reactor-dynamic
1MW Chemical-dynamic Nuclear reactor-TE
Solar concentrator-
100 kW dynamic
s Solar concentrator-
PLLLLE IS EI SIS s PV_ba“ery
10 kKW AL

AR Lo
FRETRIFFITFIRIITR Solar PV-batte ry
ZIIITITITIIIIIIIT)
ZIXITITRIIIIIIIT)
SLLLLELEL LSS LS,
ITITITITIIIIIIIT)
ZIIITITTTIIITIITF)
ALLLLEERLEESE LSS,
ASLLEEELLLEELS,

Primary battery

Radio isotope-TE

Days Weeks Months Years
Fig. 40: Fuentes de energia segun la duracién y potencia de la mision [75]
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En la superficie del nanosatélite se colocaran el maximo nimero de paneles solares
posibles, reservando espacio para los modulos de la carga, permitiendo asi generar
energia eléctrica sin que dependa la orientacion que tenga el nanosatélite respecto al Sol.
Para obtener la maxima potencia de las placas solares se debe introducir un sistema que
siga el punto de maxima potencia, también conocido por sus siglas en inglés MPPT, punto
que se ve modificado debido a la incidencia solar, temperatura o degradacién. Tomando
como referencia el tamafio estandar de CubeSat, seran necesario un total de 9.5U de
placas solares. Que se dividen en dos grupos:

e 2x paneles solares de tamafio 3U
e 1x panel solar de tamafio 1.5U
e 2x paneles solares de tamafio 1U

Un modelo comercial que disponga de paneles solares cualificados para el sector
espacial y con el tamafio indicado son los fabricados por la empresa Endurosat. Estas
placas solares, ademas de integrar las células solares, incluye de sensores solares y con la
posibilidad de introducir un magnetopar siendo elementos interesantes para los sistemas
ADCS, tal como se explico en el apartado 4.5. En uno de los dos paneles solares de
tamafio 3U y en el panel solar de 1.5U se seleccionan con la opcién del magnetopar
integrado y se colocaran en dos de los tres ejes del nanosatélite [54]. Se especifican las
caracteristicas de cada uno de los modelos de las placas solares a utilizar en las Tablas 48
a la 50. A modo de ejemplo, se muestra como seria un panel solar 3U en la Figura 41.

Nombre del producto:

3U Solar Panel X/Y

Fabricante: Endurosat

, 127 g (sin magnetopar)
Masg 155 g (con magnetopar)
Medidas: 325x 82,6 x1,6 mm

Voltaje generado:

16,31 V (Méximo a 25 °C)

Corriente generada

517 mA (Méximo a 25 °C)

Potencia generada:

8,432 W (Méximo a 25 °C)

Eficiencia: 29,5 %
Interfaz de datos: SPI
Unidades: 1
Unidades con 1
magnetopar:

Precio unidad: 3.600 €
Precio un.ldad con 4300 €
magnetopar:

Precio total: 12.200 €

Tabla 48: Caracteristicas de los paneles solares 3U [54]

Nombre del producto:

1.5U Solar Panel X/Y MQT

Fabricante: Endurosat
Masa: 799
Medidas: 154.7 x 82,6 x 1,6 mm

Voltaje generado:

4,66 V (Maximo a 25 °C)

Corriente generada

688 mA (Maximo a 25 °C)

Potencia generada:

3,210 W (Méximo a 25 °C)
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Eficiencia: 29,5 %
Interfaz de datos: SPI
Precio total: 2.700 €

Tabla 49: Caracteristicas de los paneles solaras 1.5U con magnetopar [55]

Nombre del producto:

1U Solar Panel

Fabricante:

Endurosat

Masa:

44 g (Planos X/Y)
48 g (Plano 2)

Medidas:

98 x 82,6 x 1,6 mm (Planos X/Y)
98 x 98 x 1,6 mm (Plano 2)

Voltaje generado:

4,66 V (Maxima transferencia a 25 °C)

Corriente generada

517 mA (Maxima transferencia a 25 °C)

Potencia generada:

2,40 W (Méaxima transferencia a 25 °C)

Eficiencia: 29,5 %
Interfaz de datos: SPI
Unidades: 2
Precio unidad: 1.500 €
Precio total: 3.000 €

Tabla 50: Caracteristicas de los paneles solares 1U [76]

Fig. 41: Placa solar 3U [54]

Para el modelo educativo se pueden implementar placas solares de bajo coste en
sustitucion a los utilizados en el modelo orbital, usando para ello la mostrada en la Figura
42 siendo sus caracteristicas las especificadas en la Tabla 51. Debido a que el modelo
educativo usualmente se encontrara dentro de un espacio cerrado, sin luz solar directa,
por lo que una alimentacion autonoma con placas solares no seria posible. De manera
complementaria se alimentara el sistema con una fuente de alimentacion.

Nombre del producto: MPT4.8-75-KA Solar Panel

Fabricante: PowerFilm Solar
Masa: 489
Dimensiones: 90 x 73 x 0,57 mm

Voltaje generado: 4,8 V (Méxima transferencia a 25 °C)
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Corriente generada 50 mA (Maxima transferencia a 25 °C)
Potencia generada: 8,432 W (Maxima transferencia a 25 °C)
Unidades: 3

Precio unidad: 5,30 €

Precio total: 15,90 €

Tabla 51: Caracteristicas de las placas solares del modelo educativo [77]
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Fig. 42: Panel solar del modelo educativo [77]

En ciertos momentos de la mision el nanosatélite requerira de mayor potencia que las
placas solares puedan suministrar o se encontrara en la sombra del eclipse impidiendo
que se genere electricidad. Por esos motivos se necesita una fuente secundaria de energia,
que son las baterias. Utilizando las baterias se consigue almacenar energia durante largos
periodos de tiempo a partir de la generada por parte de las placas solares.

Una vez generada la energia eléctrica por parte de las placas solares o la bateria esta
debe ser adaptada y distribuida al resto de elementos del nanosatélite. Para asegurar un
buen mantenimiento de las baterias es necesario introducir sistemas de control de carga y
descarga. Segun las especificaciones del sistema sera necesario tres buses principales de
alimentacion: 3,3 V, 5V y 12 V. El bus de 12 V sera utilizado principalmente por el
modulo de telemetria. Para que el sistema pueda funcionar correctamente durante un
minimo de 5 afios es necesario que el sistema de gestion y control de potencia disponga
de sistemas de proteccion ante posibles sobrecargas o fallos en el funcionamiento de
alguno de los sistemas, de tal manera que un fallo no se propague hacia otros sistemas.

Una posible solucion comercial es la disefiada por la empresa Endurosat que integra
el sistema de baterias, distribucién y gestion de potencia en un Unico elemento, siendo el
modulo el mostrado en la Figura 43. Integra un sistema de deteccion y proteccion ante
sobrecargas en los distintos canales de entrada y salida del sistema ademéas de una
monitorizacion y control de la temperatura de la bateria para evitar degradaciones debido
a una temperatura baja. Toda la informacion sobre el estado del sistema de gestién de
potencia es enviada al ordenador de abordo para su uso. Uno de los inconvenientes de
esta solucion es que no dispone de un bus de 12 V por lo que seria necesario implementar
un convertidor de manera paralela. En la tabla 52 se muestran las distintas caracteristicas
del producto.
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Nombre del producto: EPS I Plus
Fabricante: Endurosat

Masa: 2929
Dimensiones: 90,2 x 95,9 x 30 mm
Temperatura -40 a 150 °C
operativa: 0 a 50 °C (Bateria LiPo)

Voltaje de entrada:

< 5,5 V (por canal de las placas solares)

Intensidad de entrada:

< 1,8 A (por canal de las placas solares)

Capacidad de la

. 20,4 Wh
bateria:
VoIta}je. nominal de la 37V
bateria:
Consumo de potencia: 75 mW
+3,3V
+5V

Buses de salida:

+ 5V (Regulador de carga, maximo)
+ 3,5 4,12 V (Bateria, sin regular)

Interfaz de datos:

UART, I*C, USB

Precio:

3.300 €

Tabla 52: Caracteristicas del médulo de gestidn de potencia [78]

Fig. 43: Modulo de bateria y gestion de potencia [78]

Para comprobar que el consumo de potencia total no supera las capacidades de
generacion de electricidad y de almacenamiento a lo largo de la orbita, es necesario
realizar un balance de potencia eléctrica para comprobar la contribucion de cada uno de
los elementos respecto a la generacion y consumo de energia. Para ello AMSAT facilita
una herramienta para realizar dichas comprobaciones haciendo uso de hojas de célculos
[43]. El balance de potencias obtenido para el nanosatélite es el mostrado en las Tabla 53
y 54.
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Factor de Potencia Potencia Energla

Sistema funcionamiento  maxima media m%c:La;tgor
por Orbita (W) (W) (Wmin)
Ordenador de abordo 100 % 0,60 0,60 61,1
Recepcion telemetria 20 % 0,50 0,10 10,2
Transmision telemetria 50 % 4,00 2,00 203,6
Receptor GNSS 50 % 1,00 0,50 50,9
Céamara fotogréfica 10 % 2,70 0,27 27,5
Madulo de comunicacion 25 % 2,10 0,53 53,4
Sensor de radiacion 50 % 0,70 0,35 35,6
ADCS 25% 4,82 1,20 122,6
Balance a la salida - 16,42 5,55 564,9
aafr(‘fg%;a entrada : 1920 6,49 660,7

Tabla 53: Balance de energia de los distintos sistemas

Energia total de la 20,8 Wh
bateria:

Potencia m_aXIma por 9,05 W
grupo solar:

I,Ene_rgla generada por 15,39 Wh
Orbita

Ener,gla_ . consumida 11,01 Wh
por orbita:

Energia . disponible 4,37 Wh
para carga:

Duracion del eclipse: 28min11s
Profundidad de

descarga tras un 43,6 %
eclipse:

T|e_mp(? de recarga tras 48 min 25 s
eclipse:

Tabla 54: Balance de energia en 6rbita

Durante los eclipses, las baterias se consumiran hasta un 44% por lo que se debera
controlar el consumo de elementos que no sean necesarios. Si es necesario y de manera
autonoma el nanosatélite entrara en el modo de bajo consumo energético para evitar que
la bateria se descargue completamente hasta que las baterias vuelvan alcanzar unos
valores seguros.

En el modelo educativo las baterias pueden utilizar cualquier tipo que puedan
recuperar su carga. Para este caso se propone la utilizacion de baterias de niquel-hidruro
metalico, como la mostrada en la Figura 44, debido a que son muy habituales en el
mercado y utilizado en aplicaciones domésticas, ademas que no requieren de un cuidado
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especial para los procesos de carga y descarga. Las caracteristicas para una bateria
genérica es la especificada en la Tabla 55. Seria posible utilizar baterias basadas en el
litio como las de polimero de litio o de ion litio, pero estas requieren de un sistema de
carga y descarga dedicado que se encargue de monitorizar el voltaje de la bateria y de
controlar la intensidad de entrada para evitar que estas puedan dafiarse y perder asi
cualidades. El sistema de gestion de potencia es realizado de manera autonoma por el
ordenador de a bordo.

Nombre del producto: 2500 mAh NiMH Battery - AA
Fabricante: Eunicell
Masa: 309
Material: NiMH
Voltaje nominal: 12V
Capacidad: 2500 mAh
Capa,m.dad de la 20.4 Wh
bateria:
Unidades: 4
Precio unidad: 3€
Precio total: 12 €
Tabla 55: Caracteristicas de la bateria del modelo educativo [79]
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Fig. 44: Bateria del modelo educativo [79]

Debido a que las baterias a utilizar en el modelo orbital son de tecnologia LiPO su
rango de funcionamiento es bastante estrecho respecto a las temperaturas a las que se va
a encontrar el nanosatélite por lo que seria una posibilidad utilizar otro tipo de tecnologia
de baterias destinadas a funcionar en un mayor rango de temperatura. Si se realiza este
cambio seria necesario desarrollar un sistema de adaptacion y gestion de potencia propio
ya que el EPS I Plus tiene sus baterias integradas. Al hacer esto se abre la oportunidad de
tener un mayor control sobre el disefio de la adaptacién de potencia y afiadir un bus extra
de 12V para que pueda ser utilizado por la telemetria.

4.9. Estacion terrena

Para poder obtener la informacion trasmitida por el nanosatélite ya sea por la
telemetria y las sefiales del mddulo de comunicaciones o, los comandos para controlar el
funcionamiento del nanosatélite es necesario disponer de un espacio donde se encuentre
los elementos necesarios para llevar a cabo estas acciones.

El principal elemento de la estacion terrena son las antenas para recibir las distintas
sefiales del nanosatélite para ello debe ser capaz de recibir en todas las bandas de trabajo
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y emitir en las bandas que le corresponde. El nanosatélite no se encuentra en una posicion
fija, sino que se mueve alrededor de la b6veda celeste por lo que para poder recibir la
méaxima sefial posible la antena debe poder moverse a lo largo de los ejes de elevacion y
azimutal de manera auténoma siguiendo en todo momento su posicion.

Para la recepcion de las sefiales de las bandas VHF y UHF se utilizan dos antenas
direccionales circularmente polarizadas. Ambas antenas pueden adquirirse en unico pack
que ademas contiene los soportes de union por un precio de 600€ [80]. Las caracteristicas
de las antenas se encuentran especificadas en las tablas 56 y 57, asi como su disposicién
en la que se encontrarian montadas en la Figura 45.

Nombre del producto: 2MCP8A
Fabricante: M2 Antenna Systems
Masa: 1,81 kg
Rango de frecuencias 143 — 148 MHz
Ganancia: 9,2 dBi
Ancho de haz: 60° Circular
Potencia maxima: 1,5 kW
Precio total: 300 €

Tabla 56: Caracteristicas antena VHF de la estacién terrena [80]

Nombre del producto: 436CP16
Fabricante: M2 Antenna Systems
Masa: 1,81 kg
Rango de frecuencias 432 — 440 MHz
Ganancia: 15 dBi

Ancho de haz: 42° Circular
Potencia maxima: 1 kw

Precio total: 300 €

Tabla 57: Caracteristicas antena UHF de la estacion terrena [80]

Fig. 45: Conjunto de antes VHF y UHF para estacion terrena

Las sefiales de las bandas S, C y X procedentes del mddulo de comunicaciones deben
ser captadas con una antena parabdlica, como la mostrada en la Figura 46, ya que debido
a su frecuencia la sefial se encuentra muy atenuada para poder recibirla con antenas
similares a las VHF y UHF. Para reducir el nimero de antenas parabolicas a utilizar es
posible utilizar la misma antena multibanda propuesta para el médulo de comunicaciones

82



pero adaptada a una antena parabdlica. Las caracteristicas de la parabola de la antena son
las mostradas en la tabla 58.

Nombre del producto: 1.9 meter mesh dish kit
Fabricante: RF Hamdesign
Masa: 9,8 kg
Diametro: 1,9m
Rango de frecuencias <11 GHz

31,35 dBi (Banda S — 2,32 GHz)
Ganancia: 38,41 dBi (Banda C — 5,84 GHz)

43,01 dBi (Banda X — 10,475 GHz)
5,10° (Banda S — 2,32 GHz)

Ancho de haz: 2,01 ° (Banda C - 5,84 GHz)
1.12 ° (Banda X — 10,475 GHz)
Precio total: 460 €

Tabla 58: Caracteristicas de la parabolica de la estacion terrena [81]

Fig. 46: Parabdlica de 1.9m para estacion terrena [81]

Para el control de los ejes azimutal y de elevacion es necesario un motor capaz de
soportar el peso de las antenas, como el mostrado en la Figura 47, y con una resolucién
de giro suficiente para ajustar el &ngulo, con especial atencidn en los haces mas estrechos
como el de la banda X. En la tabla 59 se muestra las caracteristicas del rotor.

Nombre del producto: SPX-01

Fabricante: RF Hamdesign

Masa: 12,8 kg

Resolucioén de giro: 0,5°

Carga maxima vertical: 25 kg

Velocidad de rotacion: ~ 50 s (Rotacion 360°a 15 VV DC)
Interfaz de datos: USB

Precio total: 690 €

Tabla 59: Caracteristicas del rotor para la estacion terrena [82]
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Fig. 47: Motor de control azimutal y de elevacion ‘pra la estacion terrena [82]

Una vez obtenidas las sefiales del nanosatélite y, que estas han sido amplificadas en
un amplificador de bajo ruido, deben ser recibidas a un receptor para su tratamiento y uso.
Debido a las distintas frecuencias, modulaciones y tasas de transmision a utilizar y la
necesidad de un entorno que permita realizar modificaciones al tratamiento de la sefial se
utilizara un SDR para implementar todo el sistema necesario a traves de software.

Una solucion comercial es la ofrecida por la empresa Nuand donde el SDR esta
basado en un transceptor y una FPGA para el procesamiento de la sefial. Ademas, incluye
la posibilidad de obtener directamente la sefial analdgica antes de ser procesada por la
FPGA. El rango de frecuencias a las que trabaja el SDR no alcanza la banda X por lo que
sera necesario llevar las sefiales procedentes a una banda intermedia para poder ser
procesadas. En la tabla 60 se muestras las caracteristicas del transceptor de la estacion
terrena, asi como una imagen del componente en la Figura 48.

Nombre del producto: bladeRF 2.0 micro xA4
Fabricante: Nuand
Masa: 9049
Dimensiones: 63 x 102 X 18 mm
Voltaje de alimentacion: 5VDC
Frecuencias de 47 ~ 6,000 MHz
transmision:

Frecuencias de 70 - 6.000 MHz
recepcion:

Ancho de banda: <0,2-56 MHz
Potencia CW de salida: 8 dBm
Interfaz de datos: USB 3.0
Precio total: 425 €

Tabla 60: Caracteristicas del transceptor de la estacion terrena [83]
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Fig. 48: Transceptor SDR de la estacion terrena [83]

El control y anélisis de la sefial se realiza en un ordenador conectado al SDR. Existen
distintas opciones para la recepcion de las sefiales pero, para reducir el coste total del
proyecto y tener la posibilidad de realizar cambios respecto a los programas se escogeran
que sean gratuitos y OpenSource. Uno de los programas propuesto a utilizar es GNU
Radio que cumple con los dos requisitos anteriores y permite la posibilidad de desarrollar
distintos programas para el tratamiento y andlisis de la sefial utilizando una interfaz
gréafica por bloques, similar a Simulink. Un ejemplo de programa para la recepcion de
sefiales es el mostrado en la Figura 49. Si fuese necesario realizar programas mas
complejos, entonces se pueden programar directamente en lenguaje C++ [84].

e 0::"’"’ Variable QT GUI Range QT GUI Range
Title: FunCube 2 meter NB FM S, i o —

Output Language: Fython Value: 192k Label: Squelch Label: Volume
Generate Options: QT GUI

Default Value: -50 Default Value: 500m
Start: -100 Start: 0

Stop: 0 Stop: 1

Step: 5 Step: 100m

Funcube dongle Pro+ Low Pass Filter
Device Name: hw.CA..20,DEV=0 Decimation: 1
Unit: 1 Gain: 1
Sample Rate: 192k
Cutoff Freq: &k
Transition Width: 2k
Window: Hamming
Beta: 6.76

NBFM Receive
Simple Squelch Audio Rate: 48k

Threshold (dB): -50 ‘Quadrature Rate: 192k

Alpha: 1 Tau: 75u

Max Deviation: 5k

Multiply Const
Constant: 500m
Audio Sink
Sample Rate: 48 kHz
Device Name: hw.CA..ce DEV=0

Fig. 49: Ejemplo de receptor FM para VHF usando GNU radio [85]

enable/disable: 1
Fr y (Unit Hz): 146.94M

Frequency corr. (ppm): O
I gain: 20

QT GUI Range
1d: tuning

Label: Tuning

Default Value: 146 94M

QT GUI Waterfall Sink

FFT Size: 1.024k
2q freq
Center Frequency (Hz): D

Bandwidth (Hz): 192k

Start: 144M
Stop: 148M
Step: 1k

Obtenido los distintos datos de telemetria y de los procedentes del médulo de
comunicaciones, estos deben visualizarse para tener una vision clara y definida de la
situacion en la que se encuentra el nanosatélite, en términos de posicion, energia o
temperatura. La compafiia Kubos ha desarrollado de manera conjunta a su sistema
operativo, una herramienta denominada Major Tom para la visualizacion de la telemetria,
seguimiento de la drbita, asi como una prediccion de su trayectoria y el envio de
comandos de control hacia el nanosatélite. Un ejemplo de como seria la visualizacion de
los distintos datos se pueden observar en la Figura 50 un ejemplo de pantalla de control
utilizando Major Tom. La herramienta se encuentra ubicada en un servicio en la nube por
lo que abre la posibilidad de observar los datos y contralar el nanosatélite sin encontrarse
fisicamente desde la estacion terrena, siendo una facilidad para realizar acciones que
requieren urgencia como la inhibicion de los distintos transmisores del nanosatélite. La
compariia ofrece a instituciones educativas la posibilidad de utilizar su herramienta de
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manera gratuita bajo un acuerdo, en caso contrario seria necesario pagar una licencia
anual de 10.000€ [86].

509:37:5¢ ./

Fig. 50: Ejemplo de una pantalla del control de mision Major Tom [86]

En el modelo educativo se utilizar4 los mismos elementos que en la telemetria,
utilizando el SDR ADALM-PLUTO para la recepcion y transmision de la sefial aunque
debido a las limitaciones de la frecuencia no sera posible emitir en banda X. Para el
tratamiento y lectura de los datos se utilizara el programa GNU Radio para realizar dichas
acciones.

4.10. Conjunto del nanosatélite

Una vez definido cada uno de los sistemas es importante obtener una imagen global
del nanosatélite y sobre como se relacionan cada una de las partes entre si. Un primer
aspecto es la masa total del nanosatélite, que para cumplir con el estandar de Cubesat no
debe tener una masa mayor a 4 kg [37]. En las tablas 61 y 62 se muestran un resumen de
los distintos elementos del sistema junto a sus masas respecto al modelo orbital y
educativo respectivamente.

Interfaz de Masa

Sistema Componente Unidades datos @)
Estructura 3-Unit Cubesat structure 1 - 243

ISIS UHF downlink/VHF 5
. . 1 I-<C 75

uplink full duplex transceiver
Telemetria  cypeSat VHF antenna system 1 1°C 85
CubeSat UHF antenna system 1 12C 77
GNSS-701 sa_telllte GNSS 1 RS-422 160
receiver

ADCS ANT-GPS active GPS antenna 1 - 82
Cubewheel Small 1 UART 60
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1°C, SPI,

OBC Onboard computer 1 UART, USB, 58
CAN
TOTEM 1 1°’C 130
Antena multibanda 1 - 50
Carga piDOSE-DCD 1 UART 32
SCS Gecko Imager 1 12C 390
Cubesat terminator tape 1 Nivel CMOS 83
3U solar panel X/Y 1 SPI 127
3U solar panel X/Y MQT 1 SPI 155
Gestionde  1.5U solar panel X/Y MQT 1 SPI 79
potencia 1U Solar panel X/Y 1 SPI 44
1U solar panel Z 1 SPI 48
EPS | Plus 1 UART 292
Masa total 2270

Tabla 61: Resumen de los componentes y balance de masas del modelo orbital

Sistema Componente Unidades |ptertee-dp Masa
datos (9)
Estructura 3-Unit Cubesat structure 1 - 200
ADALM-PLUTO 1 USB 114
Telemetria Antena VHF cinta métrica 4 - 164
Antena UHF cinta métrica 4 - 68
SparkFun GPS Breakout — 1 2c 60
Chip Antennam SAM-M8Q
DGO01D-A130 Gearmotor 3 - 78
ADCS GL5528 6 - 18
Sparkfun triple axis
accelerometer and gyro 1 1°C 7
breakout — MPU-6050
OBC Raspberry Pi 3 Model B+ 1 USB(’:SIPIO' 45
Antena multibanda 1 - 50
TC74A0-3.3VAT 4 1°C 8
SparkFun Triple Axis
Magnetometer Breakout — 1 12C 12
Carga MLX90393
Pocket Geiger radiation Resistencia
1 32
sensor — Type 5 pull-up
Camera module 1 CSl 3
MPT4.8-75-KA solar panel 3 - 14.4
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Gestion de 2500 mAh NiMH battery - 4 ) 120

potencia AA
993.4

Masa total:
Tabla 62: Resumen de los componentes y balance de masas del modelo educativo

A partir de los distintos sistemas y el protocolo de datos que se utilizar para la
comunicacion y control de las distintas partes se puede plasmar, en la Figura 51, un
diagrama funcional con las distintas conexiones que existen.

Antena
GNSS
Reaction Recaptor
- B GNSE
s /A Wheel | | Antena
; i Magnetoraus i VHFUHF
N peeeeen H O N SO :
MPPT "
R S S LG da
Telemetrfa

E A Yo

Estado de la bateria

Terminator Tape.
Médulo desorbltador

| uAAT

Antena
Multibanda

Valtaje & Intensliad

Temparatura, sensor solar y girescapio

Fig. 51: Diagrama funcional del modelo orbital
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5. Gestion del proyecto

Definida las caracteristicas técnicas del proyecto, consideramos a continuacion una
parte de la gestion del proyecto para realizar una planificacion inicial sobre los pasos a
seguir y el presupuesto esperado de los distintos modelos. Al definir dicha informacion
permite ser un punto de partida para tomar las decisiones oportunas que lleven a la
realizacion del proyecto y al cumplimiento de sus objetivos.

5.1. Presupuesto

Conocer el coste estimado de un proyecto es una parte fundamental para determinar
el alcance que tendra y los recursos econdmicos necesarios para poder llevarlos a cabo.
Para este proyecto podemos entender dos presupuestos segin el modelo utilizado: el
orbital y el educativo.

En la Tabla 63 observamos el presupuesto de la mision y del modelo orbital. EI coste
del nanosatélite ascenderia a 166.008 € y junto al montaje de la estacion de control y el
lanzamiento sumaria hasta los 211.270 €. En este presupuesto no se contempla los costes
de personal, realizacién de distintas pruebas de cualificacion y aceptacion para ser
enviado a Orbita y los costes derivados de la propia actividad de desarrollo, disefio y
adquisicion de equipos.

Sistema Componente Unidades . P_ref:lo Precio total
individual (9)
Estructura 3-Unit Cubesat structure 1 3.650 € 3.650 €
IS_IS UHF downlmk/VI—!F 1 2 500 € 8.500 €
uplink full duplex transceiver

Telemetria  CubeSat VHF antenna system 1 5.500 € 5.500 €
CubeSat UHF antenna system 1 5.500 € 5.500 €
Subtotal 19.500 €
GNSS-701 sa_telllte GNSS 1 21471 € 21471 €

receiver

ANT-GPS active GPS
ADCS antenna 1 2.237€ 2.237€
Cubewheel Small 1 4.150 € 4.150€
Subtotal 27.858 €
Onboard computer 1 2.900 € 2.900 €
OBC kubOS 1 0€ 0€
Subtotal 2.900€
TOTEM 1 18.000 € 18.000 €
Antena multibanda 1 1.000 € 1.000 €
piDOSE-DCD 1 2.900 € 2.900 €
Carga

SCS Gecko Imager 1 23.000 € 23.000 €
Cubesat terminator tape 1 53.200 € 53.200 €
Subtotal 98.100 €

89



3U solar panel X/Y 1 3.600 € 3.600 €
3U solar panel X/Y MQT 1 4.300 € 4.300 €
y 1.5U solar panel X/Y MQT 1 2.700 € 2.700 €
Gestion de
potencia 1U Solar panel X/Y 1 1.500 € 1.500 €
1U solar panel Z 1 1.500 € 1.500 €
EPS | Plus 1 3.300 € 3.300 €
Subtotal 16.900 €
Nanosatélite 166.008 €
RF ham de5|lg<jir; — FPD 1M9 1 460 € 460 €
LEO-PACK,
436CP16/2MCPSA 1 690 € 690 €
SPX-01 AZ&EL 1 600€ 600 €
Estacion Antena multibanda 1 300 € 300 €
terrena )
BladeRF 2.0 micro xA4 1 425 € 425 €
GNU radio 1 0€ 0€
Major Tom 1 0€ 0€
Subtotal 2475 €
ICOSte de Vega 227kg  18.849€ 42787 €
anzamiento
Coste total 211.270 €

Tabla 63: Presupuesto de la misién junto al modelo orbital

El presupuesto del modelo educativo, tal como se observa en la Tabla 64, es muy
inferior respecto al modelo orbital con un coste total de 487,55€. Como base del modelo
educativo es la de aprovechar elementos que estén disponibles en el inventariado dentro
de universidades e instituciones, haria que el precio real sea menor al estimado dentro del

presupuesto.
Sistema Componente Unidades . P_re_C|o Precio total
individual (9)

Estructura 3-Unit Cubesat structure 1 5€ 5€
ADALM-PLUTO 1 133 € 133 €
Telemetria Antena VHF cinta métrica 4 0,30 € 1,18 €
Antena UHF cinta métrica 4 0,96 € 3,82¢€
Subtotal 138 €

Sparkfun GPS breakout —
Chip antena SAM-M8Q 1 36¢€ 36¢€
ADCS DG01D-A130 gearmotor 3 1,84€ 5,52 €
LDR GL5528 6 1,34 € 8,04 €
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Sparkfun triple axis

accelerometer and gyro 1 26,81 € 26,81 €

breakout — MPU-6050
Subtotal 49,56 €
Raspberry Pi 3 Model 1 40,50 € 40,50 €
OBC Raspbian 1 0€ 0€
Subtotal 40,50 €
Antena multibanda 1 20 € 20 €
TC74A0-3,3VAT 4 1,23 € 492 €

Magnetometer breakout —

Carga MLX90393 1 13,17 € 13,17 €

Pocket Geiger radiation

sensor — Type 5 1 62¢€ 62¢€

Camera module 1 29€ 29€

Subtotal 129,09 €

Gestion de MPT4.8-75-KA solar 3 530¢€ 15,90 €
potencia 2500 mAh NiMH 4 3€ 12€
Subtotal 27,90 €

Nanosatélite 349,55 €
ADALM-PLUTO 1 133 € 133 €

Estacion Antena VHF cinta 1 0,63 € 2,50 €
terrena Antena UHF cinta 1 0,63 € 2,50 €
GNU Radio 1 0€ 0€

Subtotal 138 €

Coste total 487,55 €

Tabla 64: Presupuesto del modelo educativo

5.2. Planificacion

Conocer con antelacion las tareas a realizar para el desarrollo del proyecto permite
obtener una imagen global de las distintas actividades y como se relacionan entre si. De
esta manera se pueden asignar los distintos recursos materiales, economicos y de personal
de una forma 6ptima para cumplir con los plazos esperados.

Para este proyecto se definiran las distintas actividades y tiempos esperados para su
realizacion. Una vez definidas dichas actividades se representaran en un diagrama de
Gantt para visualizar su evolucion a lo largo del tiempo y obtener asi, la duracion del
proyecto y las actividades criticas, que estas son las mas importantes que no pueden
atrasarse o adelantarse en el tiempo ya que afectarian a la planificacion. En la Tabla 65
se muestra las distintas actividades del proyecto que alcanzan hasta el lanzamiento y
comprobacion de su funcionamiento en orbita.
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O

Actividad

Duracién

Dependencia

(dias)
A Revision plan de proyecto 10 -
B Establecer acuerdos de colaboracién 30 -
C Solicitud de asignacién de frecuencias 60 A
D Solicitud de lanzamiento 60 A
E Revisar efectos de la érbita 5 D
F Busqueda fuentes de financiacion 30 A
G Fase 1 de pagos 1 F
H Adgquisicion de componentes OTS 70 A G
I Adquisicién de la estructura 30 E, G
J Fase 2 de pagos 1 G, S
K Redaccion manual de usuario 10 M,N,O,P,Q
L Fase 3 de pagos 1 J,U
M Disefio de gestion y adaptacion de 60 E
potencia
Disefio/Configuracion software
N 60 E
ordenador de abordo
@) Disefio software SDR 90 C
P Disefio de antena multibanda 60 C
0 Montaje y cc_;rpprobamon de la 10 C.F
estacion terrena
R Integracién de los sistemas 3 H. 1, NFI) N, O,
S Comprobauon_y co_nflguramon de 75 0, R
funcionalidad
T Realizacion de pruebas ambientales 45 JR,S
U Proceso de verificacion 45 T
v Entrenamiento personal estacion 30 Q
terrena
\W Preparacion de lanzamiento 45 L,D,U
X Lanzamiento y comprobaciones 9 B. K.V, W

iniciales

Tabla 65: Lista de actividades del proyecto




Si representamos las distintas actividades en el tiempo junto a su dependencia con sus
actividades anteriores obtenemos el diagrama de Gantt de la Figura 52. Para obtener dicho
diagrama se ha utilizado el programa Gantt Project [87]. En €l se puede observar que el
camino critico formado es el siguiente:

A>C>02>R2>S2JI2>T>U>L>W->X

Si sumamos la duracién de cada una de las actividades del camino critico obtenemos
la duracion esperada del proyecto. En este caso se obtendria una duracién estimada de
377 dias, poco més de un afio.
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: Diagrama de Gantt del proyecto

A partir de la informacion obtenida del diagrama de Gantt se pueden tomar distintas
decisiones sobre como debe planificarse el proyecto. En las actividades criticas se deben
centrar los distintos recursos para evitar problemas que se escalen con el tiempo, sin dejar
de prestar atencion al resto de actividades que aunque tengan una mayor holgura para
atrasarse en el tiempo siguen siendo importantes para que no afecten al buen desarrollo

del proyecto.
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6. Actividades educativas

El objetivo de la misidn es usar el nanosatélite como herramienta educativa por lo
tanto a partir de los distintos elementos que lo componen ademéas del médulo de
comunicaciones, eje central de la carga. Por ello se plantean una serie de actividades que
pueden realizarse antes, durante y después de utilizar el nanosatélite. Estas actividades
engloban distintas competencias transversales que favorecen el aprendizaje del
estudiantado.

A continuacidn, se presenta una propuesta de actividades que pueden realizarse
utilizando como base el nanosatélite y la estacion terrena. Estas actividades pueden
realizarse en los dos modelos, con ciertas excepciones en los resultados obtenidos en el
modelo educativo.

e Aprendizaje y manejo de equipos de radio destinados a la comunicacion por
satélite.

e Dimensionado y caracterizacién de un sistema de comunicaciones

e Disefio y desarrollo del sistema de transcepcion de sefiales moduladas con
GNU radio.

e Determinacion de la posicion a partir de datos GNSS

e Desarrollo de algoritmos para el seguimiento de frecuencias debido al efecto
Doppler.

e Recepcion y decodificacion de sefiales digitales

e Andlisis de la comunicacion AX.25 entre el nanosatélite y la estacion terrena

e Estudio de los efectos de la frecuencia, modulacion y ancho de banda en la
tasa de transmisidn de bits y en calidad de la sefial

e Establecimiento de una comunicacién a distancia a partir del repetidor de sefial

e Recepcion y decodificacion de imagenes tomadas por satélite, comprimidas y
sin comprimir.

e Disefio de un sistema de control a partir de los sensores de entrada a partir de
distintos protocolos de comunicacion como 1°C, UART o SPI

e Dimensionado del consumo eléctrico de un sistema autdnomo

e Andlisis de los datos telemétricos recibidos por el nanosatélite

e Determinacidn de la orientacién del nanosatélite a partir del campo magnético
y los sensores solares

e Caélculo del balance térmico de un objeto en orbita

Al estudiantado se les plantearia el objetivo a cumplir en cada una de las actividades,
unas indicaciones iniciales sobre el problema y el material necesario. El proceso y la
solucion mas conveniente seria decidida por los propios estudiantes para poder cumplir
con dicho objetivo, junto al apoyo del docente para resolver dudas y orientarles hacia el
camino correcto. De esta manera se impulsa al estudiantado al aprendizaje autébnomo, la
busqueda de informacion de forma critica a partir de conocimientos previos o0 en nuevas
fuentes y trabajar en equipo en un entorno de distintas disciplinas, es decir, que el
aprendizaje realizado esté centrado en el estudiante.
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7. Conclusiones y lineas futuras

El principal objetivo del trabajo ha consistido en disefiar un nanosatélite como
herramienta educativa, manteniendo en mente su viabilidad en términos técnicos,
econdmicos y organizativos. De los objetivos que debia cumplir el nanosatélite y la
mision, han podido cumplirse todos a excepcion de uno, obtener tiempos de contacto
entre el nanosatélite y la estacion terrena por un tiempo minimo de 30 minutos. Los costes
asociados de preparar un nanosatélite en drbita media son elevados, no solo por el
lanzamiento al necesitar de una mayor altitud, sino también en la introduccion de
protecciones adicionales que afectaria directamente a su masa.

Si se decidiera alcanzar dicha orbita se deberian revisar las capacidades de los
componentes seleccionados sobre su proteccién ante la radiacion ya que la mayoria de
ellos han sido disefiados para ser utilizados en orbita baja. En muchos casos seria
necesario buscar productos alternativos que cumplan con las especificaciones técnicas y
de proteccion frente a la radiacion. Es muy probable que no se puedan encontrar
soluciones comerciales de algunos componentes por lo que derivaria en realizar un disefio
propio o externalizarlo a terceros.

Debido a los bajos tiempos de contacto, se decidid disefiar de manera conjunta al
nanosatélite un modelo educativo como simulador del modelo orbital, utilizando
principalmente elementos que suelen encontrarse en los inventarios de las universidades,
faciles de adquirir y de coste reducido. Los componentes utilizados en el modelo
educativo son orientativos y es posible utilizar otros ya sea por conveniencia o por
disponibilidad, siempre y cuando las funciones se mantengan fieles al modelo orbital.
Disponer de una version del nanosatélite en el aula, permite conocer su funcionamiento
y realizar tareas de aprendizaje previas a utilizar la version que se encuentre en Orbita.
Cuando el nanosatélite termine de funcionar, ya sea por fin de su vida Util o por una averia
no controlada, los modelos educativos seguiran siendo una oportunidad para acercar los
estudiantes al sector espacial a través de las distintas actividades planteadas.

Existen ciertos aspectos del disefio que deben realizarse un estudio adicional a través
de simulaciones para comprobar que las caracteristicas técnicas tomadas son las correctas.
Entre las distintas simulaciones a realizar se incluye un analisis térmico, estructural y de
radiacion. De manera adicional, seria de gran interés realizar una simulacion sobre los
efectos electromagnéticos ante una tormenta solar para comprobar cuales serian los
sistemas mas afectados y la supervivencia del conjunto.

Durante la seleccion de componentes se ha podido observar una tendencia sobre el
origen de las empresas dedicadas al disefio y comercializacidn de productos para satélites.
En su mayoria son empresas fundadas dentro de la Union Europea, seguidas por Estados
Unidos y con una mencién especial a Sudafrica. Desde el punto de vista del autor, existe
una vision mas comercial del espacio entre los paises de la Unién Europea, facilitando asi
a compafiias, instituciones y universidades el acceso al espacio.

A raiz del desarrollo de este trabajo se han observado distintos aspectos que
resultarian de especial interés para su desarrollo e investigacion, a parte de la realizacion
del proyecto y mision propuesto en el presente documento.

Existe margen de mejora respecto a la investigacion realizada sobre los riesgos de la
mision para CubeSats ya que los indices de determinacion de los distintos riesgos son
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muy bajos, ademas, solo se tiene en cuenta como parametros de entrada el factor de
tamafio del nanosatélite y los meses de cada una de las fases de desarrollo del proyecto,
despreciando el tamafio y experiencia del equipo, objetivo de la misién a cumplir o el tipo
de financiacion. Esta informacion fue recabada con fines demogréaficos dentro de la
herramienta empleada pero no llego a tratarse dentro del modelo para la deteccion de
riesgos [33].

Disponer de una antena de banda ultra-ancha que ocupase las bandas S, C y X no solo
reduciria el nimero de antenas a utilizar en el nanosatélite sino que también permitiria
ser utilizado como receptor simplificando ambos sistemas y reduciendo sus costes. Por lo
que desarrollar dicha antena y adaptarla en ambos escenarios seria beneficioso en
términos de coste econdmicos y técnicos.

Para obtener una prueba de concepto es posible desarrollar e implementar el modelo
educativo del nanosatélite y observar si los resultados obtenidos son los esperados y
detectar los distintos problemas encontrados antes de comenzar con el desarrollo del
modelo orbital, evitando asi cometer errores importantes en el desarrollo que provoquen
un retraso en la planificacion o un incremento elevado de las partes.

La utilizacién de elementos del sector espacial como pueden ser los nanosatélites en
la educacion no es algo nuevo, pero dar la oportunidad a estudiantes y docentes disponer
de nuevas herramientas educativas favorece la innovacion. Ademas, acercar al
estudiantado a un sector como el espacial que se encuentra en constante cambio y es
exigente con la calidad de los disefios e implementaciones, permite ensefiarles nuevas
oportunidades, caminos e incluso ilusionarles en su desarrollo como futuros ingenieros.
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ANEXO I: CALCULO Y ANALISIS TERMICO
Capitulo 11, Thermal Control of Spacecraft [17]

Para calcular el equilibrio térmico y por ende la temperatura de un objeto que se
encuentre en el espacio es necesario determinar la energia radiada por cada una de las
fuentes, asi como de la disipacion térmica del propio objeto.

Radiacion solar

Los parametros mas interesantes para el disefio térmico son la distribucion espectral,
la intensidad y el grado de colimacién. La distribucion espectral se puede considerar
constante, siendo su curva semejante a la de un cuerpo negro a 5800 K. Esto significa que
casi toda la energia solar se encuentra entre los 150 nm y 10 pum, siendo su maximo cerca
de los 450 nm.

La intensidad de la radiacion fuera de la atmosfera terrestre es la constante solar que
equivale a 1371 + W/m?. Para otras localizaciones dentro del sistema solar se puede
utilizar la siguiente ecuacion, siendo P la potencia total emitida por el Sol, 3.856 x 10%
W, y d la distancia media entre el Sol y el objeto o planeta.

P

Js = 41rd?
Radiacion del albedo

Parte de la radiacion solar se ve reflejada por la superficie y/o la atmosfera del planeta,
esta fraccion de radiacién reflejada se conoce como albedo planetario. Este valor tiene
una gran dependencia respecto a la superficie local y de las propiedades atmosféricas. Por
ejemplo en la Tierra, varia desde 0.8 debido a las nubes hasta 0.05 debido a caracteristicas
de la superficie como puede ser el agua o los bosques. Debido a la inercia térmica del
objeto, se puede considerar un valor medio de 0.31-0.39. En la siguiente tabla se muestra
las constantes de albedo para los distintos planetas del sistema solar.

Planeta Intensidad de radiacion solar, Js Albedo planetario, a
(porcentaje de intensidad solar a 1 AU)

Mercurio 667 0,06-0,10
Venus 191 0,60-0,76
Tierra 100 0,31-0,39
Luna 100 0,07
Marte 43,1 0,15
Jupiter 3,69 0,41-0,52
Saturno 1,10 0,42-0,76
Urano 0,27 0,45-0,66
Neptuno 0,11 0,35-0,62
Pluton 0,064 0,16-0,4

La intensidad de la radiacion de albedo, Ja, incidente al objeto espacial es una funcién
compleja que depende del tamafio del planeta y sus caracteristicas reflectivas, la altitud
del objeto y el angulo g entre el angulo vertical y los rayos del Sol, este factor puede
definirse en términos de factor de visibilidad, F.
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Ja = JsaF

Para el célculo del facto de visibilidad se puede suponer que la Tierra es una esfera
con reflexion difusa, de esta manera podemos utilizar la aproximacion de la siguiente
figura.
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Radiacion planetaria

Debido a que los planetas del sistema solar no tienen una temperatura de cero
absoluta, todos irradian calor. Pero debido a su baja temperatura esta radiacion se
encuentra principalmente en el infrarrojo, entre los 2 y 50 um. La atmosfera terrestre es
principalmente opaca en una gran parte del espectro del infrarrojo excepto en una venta
de visualizacion entre 8 y 13 um. Este calor radiado se puede aproximar a la de un cuerpo
negro con una temperatura de 218 K, aunque la temperatura en todo el planeta varia y
depende de la posicion en la que se encuentre el objeto orbitando, podemos suponer que
su intensidad es constante.

La intensidad que emite la Tierra es de 237 W/m? y es emitida de manera uniforme.
Debido a que la intensidad decae con la altitud acorde con la ley de la inversa del
cuadrado, su valor aproximado de J, en W/m? puede darse en términos de la altitud del
objeto. Siendo Rrq el radio efectivo de la Tierra de la superficie radiada, que podemos
considerarlo como el radio de la Tierra, y Rom €l radio de la orbita. La expresion para
calcular la intensidad es la siguiente:

2

Rrad
Jp = 237(12 )

orb

Balance térmico

Como se ha indicado anteriormente, la temperatura del objeto espacial depende del
balance entre el calor recibido por fuentes internas y externas, y el calor radiado hacia el
espacio, por lo que es necesario controlar el calor absorbido e irradiado para mantener
una temperatura adecuada.
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Los objetos orbitales no suelen comportarse como cuerpos negros, sino mas bien
como cuerpos grises, donde no solo absorben una parte de la energia incidente «, sino
que también emiten una fraccion de radiacion de cuerpo negro a la misma temperatura ¢.
Este efecto puede expresarse de la siguiente manera:

Jabsorbida = Xincidente
— 4
]radiada = eoT

Siendo a Y ¢ la absortancia y emitancia respectivamente, y ¢ la constante de Stefan-
Boltzmann que es igual a 5,67 x 108 W/m?K®*,

Para un objeto espacial simple en una Orbita terrestre, por ejemplo un satélite, que
tiene una alta inercia térmicay se considera su conjunto en un blogue isotérmico, tenemos
que las contribuciones de energia son las siguientes:

Radiacion solar = JsaAsorar
Radiacién de albedo = Ja®Aaibedo
Radlacmr_\ planetaria _ = Jp€Apianetario
Calor radiado al espacio = aT‘*eAsuperﬁcie
Potencia interna disipada = Q

Asolar, Aalbedo Y Aplanetario SON 1as areas proyectadas afectadas por la radiacion solar,
albedo y planetaria respectivamente. La superficie total del objeto es Asuperficie. Si
suponemos que Js, Ja, Jp Y Q se mantiene constante, entonces el objeto espacial se
mantendra en un equilibrio térmico T dado por la siguiente expresion:

(Asolar] st Aalbedo ]a)a + Aplanetario ]p6 + Q = Asuperficie 0T48

Aplanetario]p + Q + (Asolar ]s + Aalbedo ]a) (%)

T* =
Asuperficie o Asuperficie o¢ Asuperficie o

A partir de la ecuacion anterior se puede obtener la temperatura del objeto cuando se
encuentra iluminado completamente, siendo esta su temperatura maxima. Cuando el
objeto se encuentre en la sombra del eclipse podemos considerar que la radiacion
producida por el albedo es cero, obteniendo asi la temperatura minima.

Los valores de absortancia y emitancia dependen del material utilizado y, con el
tiempo estos se van degradando, provocando que sus valores se vean modificados. Hay
que tener en cuenta, sobre todo en superficies metélicas, que los valores de absortancia y
emitancia dependen de la preparacion y tratamiento de la superficie.

A este documento se adjunta un programa de MATLAB que permite realizar todos
estos calculos de una manera rapida y computarizada.
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Superficie Absortancia  Emitancia a/e
(o) (€)
Berilio pulido 0,44 0,01 44,00
Kapton dorado (exterior de oro) 0,25 0,02 12,5
Oro 0,25 0,04 6,25
Cinta de aluminio 0,21 0,04 5,25
Aluminio pulido 0,24 0,08 3,00
Kapton aluminizado (exterior de aluminio) 0,14 0,05 2,80
Titanio pulido 0,60 0,60 1,00
Pintura negra (epoxi) 0,95 0,85 1,12
Pintura negra (poliuretano) 0,95 0,90 1,06
-eléctricamente conductora 0,95 0,80-0,85 1,12-1,19
Pintura plateada (eléctricamente conductora) 0,37 0,44 0,84
Pintura blanca (silicio) 0,26 0,83 0,31
-después de 1000 horas radiacién UV 0,29 0,83 0,35
Pintura blanca (silicato) 0,12 0,90 0,13
-después de 1000 horas radiacién UV 0,14 0,90 0,16
Célula solar, GaAs (valores tipicos) 0,88 0,80 1,10
Célula solar, Silicio (valores tipicos) 0,75 0,82 0,91
Kapton aluminizado (exterior de kapton) 0,40 0,63 0,63
FEP aluminizado 0,16 0,47 0,34
FEP revestido de plata (SSM) 0,08 0,78 0,10
(OSR) 0,07 0,74 0,09

Nota: SSM, Espejo de segunda superficie
OSR, Reflector 6ptico solar
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