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I. Prólogo 

 

El presente trabajo de tesis se realiza en el marco del proyecto satelital QUETZAL, 

proyecto en  colaboración entre el Instituto Tecnológico de Massachusetts (MIT, por sus 

siglas en inglés) y el Centro de Alta Tecnología (CAT) de la Facultad de Ingeniería (FI) de 

la UNAM.  

 

El proyecto satelital para su desarrollo sigue la metodología de diseño de sistemas 

espaciales “Análisis y Diseño de la Misión Satelital” (Larson W. J. (2005)). De  acuerdo a 

la metodología referida se contempla el diseño de prototipos de los sistemas del satélite. En 

el caso específico del proyecto QUETZAL, los alumnos participantes desarrollaron los 

primeros prototipos de los sistemas del satélite.   

 

Este trabajo de tesis presenta el diseño de un prototipo que permite evaluar una primera 

topología del sistema de  potencia para el satélite QUETZAL, mediante este prototipo se  

busca iniciar la generación de experiencia en el desarrollo de sistemas de potencia para 

satélites dentro del grupo aeroespacial de la Facultad de Ingeniería.  Un aspecto muy 

importante durante el desarrollo de este trabajo es que se tuvo la oportunidad de probar 

algunos módulos del sistema de potencia en las instalaciones de la NASA en Fort Sumner, 

Nuevo México, en su división de pruebas con globos aerostáticos. 

 

El alcance del diseño que se presenta en la tesis  cubre la metodología para el diseño del 

sistema en su aspecto funcional y su realización, y deja como trabajo a futuro su adecuación 

para soportar los efectos del ambiente espacial. 

 

El trabajo que se presenta está estructurado de la siguiente manera: 

 

En el primer capítulo el lector se encontrará con la descripción general de la misión satelital 

Quetzal, de donde nace este proyecto y cuál es el objetivo principal de este satélite, así 

como su contribución a la sociedad. 

 

En el segundo capítulo se presenta la metodología a seguir para el sistema de potencia, se 

muestran las  diferentes topologías que existen para el subsistema mencionado. A su vez se 

encontrarán las diferentes partes que lo conforman y qué tipo de material se puede utilizar. 

 

En el tercer y último capítulo, se muestra  el diseño del primer prototipo del sistema de 

potencia, la topología que se utilizó para su realización, el proceso de selección de  

componentes que se utilizaron para su diseño, las pruebas a las que se sometió el prototipo 

dando un amplia descripción de las pruebas que se realizaron en las instalaciones de la 

NASA,  y se plantea el trabajo a futuro para realizar el modelo  de vuelo y su validación. 
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II.1. Diagrama Gantt del proyecto de tesis 

 
 

Ecuaciones para el panel solar   

Simulaciones para el panel solar  

Investigación de fuentes conmutadas  

Investigación de sensores  

Simulación del sistema  

Caracterización de las baterias  

Diseño de fuentes conmutadas   

Comparación de fuentes conmutadas  

Diseño de sensores  

Comparación de sensores  

Integración del sistema  

Pruebas de panel con baterías  

Pruebas de sistema con panel  

Pruebas de sistema con baterías  

Diseño de sistema para la NASA 

Prueba de sistema para la NASA 

Pruebas en instalaciones de la NASA 

Prueba de sistema completo 
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II.2. Problema de investigación 

Diseñar y construir con componentes comerciales (commercial of the shelf –COTS-

) el prototipo del sistema de potencia del satélite Quetzal que permita cumplir los 

requerimientos para el suministro y almacenamiento de energía, para el 

funcionamiento de la misión espacial. 

 

II.3. Pregunta de investigación  

¿Es posible definir una metodología para cumplir los requerimientos de diseño del  

sistema de potencia  del satélite Quetzal con componentes COTS? 

 

II.4. Objetivos 

 Diseñar y construir el primer prototipo del sistema de potencia del satélite 

Quetzal con componentes COTS. 

 Diseñar y construir una fuente conmutada controlada mediante un 

microcontrolador  PIC. 

 

II.5. Hipótesis  

Es posible diseñar y construir mediante componentes COTS el prototipo del 

sistema de potencia de un satélite científico. 
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CAPÍTULO 1  

1. Satélite Quetzal 
 

1.1. Misión científica 

 

La misión del satélite Quetzal se definió con base a las necesidades actuales para el 

monitoreo de contaminantes atmosféricos sobre ciudades mexicanas y de Latinoamérica. Se 

busca correlacionar las fuentes humanas y naturales en el impacto de la contaminación. El 

impacto social directo viene de acciones para mitigar las condiciones de contaminación 

debido a las emisiones generadas por los automóviles, volcanes, parques industriales, etc. 

 

La misión consiste en vigilar las concentraciones de contaminantes del aire en las zonas 

urbanas de las ciudades latinoamericanas, especialmente sobre la ciudad de México,  desde 

una órbita baja (LEO, por sus siglas en inglés).  

 

La tarea principal del satélite propuesto es medir la columna vertical de contaminantes 

sobre la Ciudad de México y ciudades latinoamericanas, con el fin de complementar la 

información obtenida con la instrumentación ubicada en  tierra. Las mediciones obtenidas  

nos permitirán definir las fuentes de contaminantes y establecer las estrategias ecológicas 

para tratar con ellas. Esto proporcionará a México de elementos para proponer nuevos 

enfoques para definir sus políticas de regulación de fuentes contaminantes a nivel local y 

apoyar en la definición de leyes internacionales sobre el cambio climático. 

 

Existe una gran motivación para el desarrollo del satélite Quetzal dado que, en la actualidad 

hay diversos satélites que llevan a cabo misiones similares, con la particularidad, de que 

son demasiado grandes, costosos, complejos y que son prácticamente irrealizables por 

países emergentes en el área satelital. Es importante mencionar que esta misión de carácter 

científico se estableció con la colaboración del Centro de Ciencias de la Atmósfera de la 

UNAM. (Santillán S., 2012). 

 

1.2. Descripción general del satélite  

 

El proyecto de satélite Quetzal llega a través de la colaboración entre el MIT y el CAT de 

FI-UNAM. El proyecto se inició a finales de 2010 y sigue vigente hoy en día, comenzó 

como una iniciativa para la construcción de capacidad en el campo de la tecnología espacial 

y de establecer una relación a largo plazo entre las dos instituciones. La propuesta ha sido 

apoyada por el fondo semilla de Iniciativas de Tecnología y Ciencia Internacional del MIT 

(MISTI, por sus siglas en inglés). 
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Las instituciones coordinadoras del proyecto son: el CAT por la FI-UNAM, el Laboratorio 

de Propulsión Espacial (SPL, por sus siglas en inglés) y el Laboratorio de Sistemas 

Espaciales (SSL, por sus siglas en inglés) por el MIT. El Instituto de Geografía y el Centro 

de Ciencias de la Atmósfera de la UNAM son las instituciones que apoyaron la definición 

de la misión y la implementación de los subsistemas de la plataforma por satélite. (Santillán 

S., Proyecto satelital Quetzal UNAM-MIT, 2013). 

 

El proyecto propuesto está relacionado con el desarrollo de una plataforma de un 

microsatélite (50-70 kg) para fines de investigación. Los parámetros iniciales en los que se 

colocara el satélite son: 98° de inclinación y 686 kilómetros de altitud. 

 

Como carga útil principal se selecciona un espectrómetro en el rango de frecuencia de 

ultravioleta (UV) la cual nos permite la monitorización de dióxido de azufre (SO2), las 

partículas dentro del rango de 305 a 315 nanómetros de longitud de onda. Otro instrumento 

que es considerado como una carga útil es una cámara multiespectral para la teledetección 

con resolución de 20-25 metros por píxel. 

 

La plataforma satelital se compone de los siguientes subsistemas, que se desarrollarán bajo 

los requisitos y limitaciones de la carga seleccionada: navegación, determinación de 

posición control del subsistema, subsistema de regulación de energía, subsistema 

estructural, los subsistemas de control térmico, subsistema de telecomunicaciones, 

subsistema de procesamiento y manejo de datos, el subsistema de telemetría y comando y 

el subsistema de propulsión. 
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CAPÍTULO 2 

2. Metodología de Diseño del 
Subsistema de Potencia 

 

2.1. Sistemas de potencia de satélites  

 

En general el subsistema de potencia eléctrica de un satélite basado en celdas fotovoltaicas 

se compone de varias etapas, como se observa en la figura 2.1, que se pueden identificar 

como: captación, fuente de regulación, almacenamiento y distribución de energía.  

 

 
 
 
 
 

 
 
 
 

Figura 2.1.- Diagrama general del sistema de potencia. 

Cada etapa realiza las siguientes funciones: la captación de energía se obtiene mediante el 

uso de arreglos de celdas fotovoltaicas, conocidas también como paneles solares, las cuales 

a partir de la captación de los fotones provenientes de la luz solar generan energía eléctrica; 

la etapa de almacenamiento permite acumular energía para compensar la posible falta de 

captación de energía y permitir la continuidad de operación del subsistema durante eclipses; 

las fuentes de regulación se encargan de proporcionar los niveles de voltaje  requeridos por 

los subsistemas del satélite, a partir de la energía que proporcionan la etapa de captación o 

la de almacenamiento, y también se encargan de regular la carga y descarga de las baterías 

que forman la etapa de almacenamiento;  la etapa de distribución de energía designa la 

cantidad del presupuesto energético disponible a cada uno de los subsistemas, garantizando 

la disponibilidad mínima de energía que permita la operación del satélite. 

 

 

2.2. Topología del subsistema de potencia   

 

Podemos encontrar diferentes configuraciones del sistema de potencia, éstos son unos 

ejemplos: 

Sistema de potencia 

 

Fuente de 

regulación  

 

Almacenamiento  

 

Distribución 

de energía  

 

Captación de 

energía  
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a) Sistema de potencia eléctrico digital flexible  

En esta topología, figura 2.2, se puede observar que los paneles se conectan al módulo de 

carga de las baterías  y este al banco de baterías con el fin de regular su carga y garantizar 

el almacenamiento de energía. Los paneles solares y el banco de baterías  tienen líneas 

independientes que se conectan al módulo que contiene reguladores DC-DC. La salida de 

los reguladores se conecta a los demás subsistemas así como a la carga útil del satélite. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Figura 2.2.- Diagrama esquemático del sistema de potencia eléctrico digital flexible (Ramamurthy, A. 

(2009)). 

 

Todos los módulos de esta topología son administrados por  un módulo denominado control 

central, con el fin de garantizar la captación óptima de energía, su almacenamiento y 

distribución. 

 

También podemos ver que hay un módulo que se encarga de revisar el estado de operación 

del sistema, el cual proporciona protección contra variación en los niveles de voltaje y 

corriente  e indica  también en qué estado se encuentran las baterías.  

 

Esta topología presenta tres estados. El primero es cuando los paneles están en 

funcionamiento y ellos proporcionan toda la energía que utiliza el sistema para su 

regulación y la alimentación del satélite, incluyendo la carga de las baterías; un segundo 

ocurre cuando los paneles están en funcionamiento y el banco de baterías ya está cargado, 

entonces los paneles solo proporcionan energía para su regulación y alimentación del 
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satélite;  el tercero se presenta  cuando los paneles solares no están funcionando y el banco 

de baterías entra en función y  suministra la energía al satélite, en este estado se monitorea 

el nivel de carga de las baterías ya que se debe garantizar un nivel de reservar  energía para 

asegurar el funcionamiento del sistema, por lo anterior si el nivel de carga de las baterías 

baja de manera considerable el sistema de control puede  suspender el suministro de energía 

a los demás subsistemas de acuerdo a criterios de prioridad funcional del satélite y llegar 

incluso a un mínimo de subsistemas operando con el fin garantizar la supervivencia del 

satélite en tanto  los paneles solares  reactivan su  funcionamiento. 

 

b) Sistema de potencia topología Weinberg 

En la figura 2.3 se puede muestra la topología Weinberg, en donde se observa como los 

paneles se conectan a la entrada de los reguladores en serie y a una derivación. Para el 

almacenamiento de energía se conectan las baterías al módulo de los reguladores en serie, y 

para la salida  de energía estas a su vez se conectan a un regulador de descarga, el cual 

también  monitorea su tiempo  de descarga con el fin de  determinar si es necesario limitar 

la entrega de energía mediante la suspensión de algún subsistema. Todas estas partes son 

controladas y monitoreadas por el control de potencia el cual también  va a regular la salida 

para alimentar a los demás subsistemas y a la carga útil. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
Figura 2.3. - Diagrama esquemático del sistema de potencia topología Weinberg (Yanjun L., Weijun L. 

(Enero 2009)). 
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En este diagrama se observa como los paneles se conectan a la entrada de los reguladores 

en serie y a una derivación. Para el almacenamiento de energía se conectan las baterías al 

módulo de los reguladores en serie, y para la salida  de energía estas a su vez se conectan a 

un regulador de descarga, el cual también  monitorea su tiempo  de descarga con el fin de  

determinar si es necesario limitar la entrega de energía mediante la suspensión de algún 

subsistema. Todas estas partes son controladas y monitoreadas por el control de potencia el 

cual también  va a regular la salida para alimentar a los demás subsistemas y a la carga útil. 

 

Con respecto a los estados operativos del sistema, uno de los estados del sistema es cuando 

los paneles no están en funcionamiento, dejando al  banco de baterías como el encargado 

para el suministro de energía, este a su vez se activa con el administrador de baterías. Las 

baterías se conectan al regulador de descarga ya que este nos indica el estado en que se 

encuentran y cuando comienza a disminuir la carga de las baterías empieza a suspender el 

suministro de energía de los subsistemas así como de la carga útil hasta que vuelvan a un 

estado adecuado de carga y esto servirá para no perder el nivel mínimo de reserva de 

energía que permita conservar la funcionalidad del satélite.  

 

Otro estado es cuando están en funcionamiento los paneles solares y el administrador de 

baterías nos indica que están cargadas en su totalidad, esto hace que se suspenda el 

suministro de energía al banco de baterías para cargarlas o de lo contrario se conecta según 

la capacidad en que se encuentren las baterías. 

 

c) Sistema de potencia topología de la misión a Marte  

En esta configuración podemos ver que los paneles se conectan directo al control de voltaje 

y al módulo de carga y descarga de las baterías y de este módulo se va a las baterías. 
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Figura 2.4.- Diagrama esquemático del sistema de potencia topología de la misión a Marte (Craig C. (2002).). 

 

Después la línea de carga y descarga se conecta a los reguladores de DC-DC para que a la 

salida se obtenga el voltaje necesario para los demás subsistemas así como de la carga útil.  

 

En esta configuración se puede  determinar que uno de  los estados del sistema es cuando 

los paneles no están en funcionamiento pero el módulo de carga y descarga se mantiene 

activo para abastecer de  energía al sistema. El banco de baterías es monitoreado por el 

regulador de carga y descarga, este indica el estado de carga en que se encuentran las 

baterías y a partir de este estado  el módulo donde se encuentran los reguladores puede  

suspender el suministro de energía para algunos subsistemas así como de la carga útil con 

el fin de garantizar un nivel mínimo de reserva de energía.  

 

Otro estado es cuando están en funcionamiento los paneles solares y el regulador de carga y 

descarga nos indica que las baterías están cargadas en su totalidad gracias a este módulo 

podemos desactivar la carga o activarla según la capacidad en que se encuentren las 

baterías. 

 

En conclusión podemos ver, en la tabla 2.1, que existen  diferentes topologías para el 

sistema de potencia, en todas ellas podemos identificar las mismas etapas básicas pero 

desarrolladas con diferente grado de complejidad, el nivel de desarrollo dependerá de los 

requerimientos y de las características de la misión satelital en la cual se desempeñarán. 
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Tabla 2.1.- Ventajas y desventajas de topologías del sistema de potencia. 

Configuración  Ventajas  Desventajas  

Sistema de potencia eléctrico 

digital flexible 

Es más eficiente ya que 

contiene el módulo de estado 

de operación   

Tiene más bloques y puede 

ocupar mayor dimensión en el 

satélite  

Sistema de potencia topología 

Weinberg 

Es más eficiente en el módulo 

de almacenamiento de energía  

Tiene más bloques y puede 

ocupar mayor dimensión en el 

satélite  

Sistema de potencia topología 

de la misión a Marte 

Tiene menos bloques  Puede ser menos eficiente 

 

 

2.3. Celdas solares 

 

Un panel solar es un módulo formado por arreglos de celdas fotovoltaicas (celdas solares) 

que aprovecha la energía de la radiación solar para convertirla en  energía eléctrica. El 

Silicio (Si)  cristalino y el Arseniuro de galio (GaAs) son la elección típica de materiales 

para celdas solares.  

 

Los cristales de Arseniuro de galio son creados especialmente para uso fotovoltaico, 

presentan los valores más altos de eficiencia de conversión y su precio es elevado, mientras 

que los cristales de Silicio están disponibles en lingotes estándar y son más baratos. El 

Silicio policristalino tiene una menor eficacia de conversión, pero también menor costo.  

 

Las celdas (llamadas células fotovoltaicas)  captan la radiación luminosa (fotones 

procedentes de la radiación solar). Estos fotones impactan sobre la superficie de la célula y 

allí son absorbidos por materiales semiconductores, tales como el silicio, golpeando a los 

electrones y liberándolos de los átomos a los que pertenecían, así los electrones comienzan 

a circular por el material produciendo la electricidad en forma de corriente continua a baja 

tensión. La figura 2.5 ilustra la conversión de energía en las celdas. 

 

http://es.wikipedia.org/wiki/Energ%C3%ADa
http://es.wikipedia.org/wiki/Radiaci%C3%B3n_solar
http://es.wikipedia.org/wiki/Silicio_cristalino
http://es.wikipedia.org/wiki/Arseniuro_de_galio
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Figura 2.5.- Funcionamiento de un panel solar. 

 

 

En la Tabla 2.2 podemos ver la comparación de materiales y configuraciones de celdas, 

para la variación de los parámetros de salida de diferentes tipos de materiales que existen. 

En ella podemos ver la variación que hay en la potencia que nos entregan ante la exposición 

de los materiales a diferentes  flujos de radiación y a diferentes temperaturas. Se destaca 

una mayor estabilidad en las celdas de GaAs y una mayor pérdida  de eficiencia en las 

basadas en Si ante los cambios de radiación y temperatura. 

 

 
Tabla 2.2.- Comparación de diferentes materiales expuestos a  diferentes temperaturas y niveles de radiación. 

(Polupan G. (2004)). 

 
 

 

El parámetro más importante para los paneles solares en el espacio es la eficiencia, 

entendiéndose como eficiencia la capacidad para convertir la energía solar en energía 

eléctrica.  La eficiencia de las celdas solares en el espacio es afectada  por la alta  radiación 

de energía de partículas en la órbita,  este efecto a lo largo del tiempo disminuye la  

eficiencia y puede ser un problema para la  misión espacial. 

 

La eficiencia también debe de cumplir con los requisitos de alimentación del satélite. Las 

características de la degradación de los paneles se da por la energía de electrones y la 
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irradiación de protones que afectan al panel solar y depende del tipo de semiconductor con 

el que se fabriquen y su estructura, por ejemplo, se sabe que el InP (Fosforo de Indio) 

presentan una resistencia a la radiación extremadamente alta, y por lo tanto, es utilizado  

como un material para fabricar los paneles solares que se utilizan en misiones espaciales 

donde se presentan  altas densidades de partículas cargadas.   

 

En 1996 Applied Solar Energy Corporation (ASEC) informó en una reunión de energía 

fotovoltaica en EE.UU.,  la célula GaInP / GaAs se  recibió con mucho entusiasmo por la 

comunidad espacial. La fabricación y la experiencia de uso que acompaña a los grandes 

volúmenes de producción se van a un largo camino hacia la provisión de la industria con 

una fuente de alta eficiencia y bajo costo de las celdas. Aunque no ha alcanzado aún un 

significativo nivel de producción, la industria está avanzando con la instalación de nuevos 

sistemas, desarrollo de nuevos productos, y trabaja para establecer las normas para las 

pruebas de calificación (Friedman D.J. (1998)). En la figura 2.6 se muestra la eficiencia de 

las celdas solares conforme los años.  

 

 

 

 
Figura 2.6.- Evolución tecnológica de las celdas solares. (Friedman D.J. (1998)). 

 

 

 

En la tabla 2.3 se muestra resultados de eficiencia que han logrado algunos fabricantes en el 

mundo. 
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Tabla 2.3.- Comparación de resultados de eficiencia. (Polupan G. (2004)). 

 
 

Haciendo referencia a la figura 2.7, la relación entre la tensión V aplicada a través del 

Unión PN y la corriente I que fluye a través de ella. 

 

  

 

 
Figura 2.7.- Curva de voltaje contra corriente de Si (Silicio) en diferentes niveles de iluminación (Bowles J. 

A). 

 

Bajo condiciones de  no iluminación, viene dada por: 

 

I=Io ( 
  

                                                                     (2.1) 

 

 V= 
  

 
 In (1+

 

  
)                                                               (2.2) 

 

 

Donde Io representa la corrientes de difusión que fluyen en el diodo 

bajo condiciones de polarización cero, e es la carga del electrón 1.6x10-19 [C], k es la 

constante de Boltzmann de 1,38 X 10-23 11 [K] y T es la temperatura absoluta en [K]. 

 

Si ahora se iluminará la unión, el voltaje de circuito abierto Voc está dada por: 

 

Vco= 
  

 
 In (1+

   

  
)                                                         (2.3) 
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Donde Ipc es la corriente del fotovoltaico. 

 

La variación de la curva característica de voltaje-corriente de una celda, y por tanto la 

producción de energía, en diferentes condiciones de temperatura, se ilustra en la figura 2.8. 

 

 
Figura 2.8.- Curvas de celdas de Si (silicio) bajo iluminación  a diversas temperaturas  (Bowles J. A.). 

 

Estas curvas son para un área aproximada de 2 cm por 4 cm de células de silicio, cuando se 

recibe el flujo solar  en una nave espacial en órbita baja (LEO, por sus siglas en inglés). La 

corriente Io también aumenta con la temperatura, pero a un ritmo mucho más rápido. Por lo 

tanto la potencia máxima es disponible cuando las celdas acaban de salir de eclipse y están 

fríos. Que es una característica importante cuando el perfil de la producción y el 

consumo de energía están siendo estimados para el diseño de la fuente de alimentación en 

general. Los diseños típicos producen temperaturas en el intervalo de + 50 a - I50  °C.  

 

Mediante la ecuación 2.4 se puede determinar la cantidad de energía que se dispone de un 

módulo fotovoltaico:  

 

Ф = Aλcos (α)                                                       (2.4) 

 

 

Donde: 

A= Es el área del módulo fotovoltaico  

Ф= Es la cantidad de energía disponible del módulo fotovoltaico para la conversión 

λ= Es el nivel de insolación  

α = Es el ángulo del módulo fotovoltaico con respecto a la luz incidente  

 

 

En la figura 2.9 se muestra la captación de energía, mediante la ecuación 2.4, en este caso 

para una celda en forma hexagonal.  
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Figura 2.9.- Captación de energía. (Cooper S. (Abril 2008)). 

 

Existen diferentes técnicas para poder obtener el punto de máxima potencia en los paneles 

solares. Estas técnicas se han tomado desde los primeros métodos de realización. Podemos 

encontrar al menos diecinueve métodos distintos, con muchas variaciones en la ejecución. 

 

En la tabla 2.4 podemos observar las diferentes técnicas que se encuentran y observar sus 

características: 

 
Tabla 2.4.- Principales características de las técnicas de MPPT (por sus siglas en inglés del seguimiento del 

punto de máxima potencia). (Esram T). 

 

 



Metodología de Diseño del Subsistema de Potencia                                                Capítulo 2 

 

27 

 

2.4. Baterías 

La energía adquirida mediante los paneles solares es almacena en un banco de baterías, 

para utilizarse cuando los paneles solares no sean capaces de suministrar la energía 

necesaria para un buen funcionamiento del satélite y de esta forma evitar perder la misión. 

 

Las baterías para aplicaciones espaciales deben ser capaces de operar en condiciones de 

vacío y deben resistir los entornos de lanzamiento (vibraciones, golpes, y la aceleración). 

 

Las aplicaciones espaciales también requieren baterías que pueden proporcionar una 

energía máxima con un volumen y un peso mínimo. La resistencia a la radiación y la 

operación a cambios de temperaturas son esenciales para la misión.  

 

Cualquier nave espacial que utiliza la energía fotovoltaica, como fuente de energía, requiere 

de un sistema para el almacenamiento de energía durante períodos de eclipses y para 

cuando hay grandes demandas de energía. Las tecnologías de almacenamiento incluyen las 

baterías, súper capacitores y células de combustible. En la figura 2.10 se presentan los 

principales tipos de baterías  que hoy están disponibles, junto con el rendimiento esperado 

para los dos tipos de fuente de energía: primarias (no recargables) las cuales son para 

misiones de corta duración  y secundarias (recargables) las cuales son utilizadas en las 

misiones de larga duración. 

 

 
Figura 2.10.- Tipos de batería Aeroespacial. (Larson W. (2005)). 

 

La densidad de energía y las características específicas de energía son los parámetros clave 

para la selección de la batería para soportar el almacenamiento de energía para una misión. 

Obsérvense las características de rendimiento que se muestran arriba están en el nivel 

celular, y el envase asociado con una batería puede reducir estos valores por 10-25%. Los 

avances tecnológicos de los tipos de batería que se muestra junto con los químicos en fase 

de desarrollo, deben ser monitoreados para evaluar adecuadamente los estudios de 

comercio para la selección del tipo de batería. (Larson W. (2005)). 
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Se puede encontrar baterías primarias o secundarias. Las células primarias de la batería 

convierten la energía química en energía eléctrica pero no puede revertir esta conversión, 

por lo que no se puede recargar. Las baterías primarias se aplican normalmente a misiones 

de corta duración (menos de un día)  y cuando se usan en misiones de largo plazo se 

utilizan para alimentar dispositivos que utilizan muy poca energía, por ejemplo como 

alimentación para el respaldo de memorias. Las baterías primarias más comunes se 

destacan en la tabla 2.5, se observan  amplios rangos de densidad de energía específica 

(energía almacenada  por kg) destacándose de manera considerable las que contienen litio. 

 
Tabla 2.5.- Características de selección de baterías primarias. (Larson W. (2005)). 

Tipos de baterías primarias  

Energía especifica 

(Whr/kg) Aplicación típica  

Plata Zinc  60-130 

Tasa alta, vida corta 

(minutos) 

Litio Cloruro de Tionilio 175-440 

Tasa media, vida 

moderada (<4 horas) 

Litio de Dióxido de Azufre 130-350 

Tasa baja/media, larga 

vida (días) 

Monofluoride de Litio de 

Carbono 500-800 

Tasa baja, larga vida 

(meses) 

Térmico 30-60  

Tasa alta, vida muy 

corta (minutos) 

 

 

Una batería secundaria puede convertir la energía química en energía eléctrica durante la 

descarga y la energía eléctrica en energía química durante la carga. Se puede repetir este 

proceso durante miles de ciclos. Una batería secundaria proporciona energía durante los 

periodos de eclipse en las naves espaciales que emplean la energía fotovoltaica. Las 

baterías secundarias se recargan con luz solar y la descarga durante el eclipse. Los 

parámetros orbitales de la nave, sobre todo la altitud, determinan el número de ciclos de 

carga / descarga que las baterías tienen que soportar durante la vida de la misión. Las naves 

espaciales LEO se encuentran con alrededor de 15 periodos de eclipse por día, con un 

máximo de sombreado de aproximadamente 36 min. Por lo tanto, las baterías deben cargar 

y descargar alrededor de 5000 veces cada año, por lo que el promedio de profundidad de 

descarga se limita a ~30%, mucho menor que para la nave espacial geosíncrona. La  tabla 

2.6 nos muestra las características que destacan el rendimiento y el impacto del sistema de 

baterías aeroespaciales secundarias más comunes de hoy en día.  
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Tabla 2.6.- Características  de ciertas baterías secundarias. (Larson W. (2005)). 

Características de rendimiento de las 

baterías recargables 

Ni-Cd Ni-H2 Li-Ion 

Densidad de energía (W-hr/Kg) 30 60 125 

Eficiencia de energía (% por día) 72 70 98 

Potencia térmica (escala de 1-10) 8 10 1 

Auto descarga 1 10 0.3 

Rango de temperatura  [°C] 0-40 -20-50 10-25 

 

 

A pesar de que las baterías secundarias tienen densidades de energía mucho menor que las 

baterías primarias, su capacidad de  recarga las hace ideales como fuente de energía de 

respaldo en las naves espaciales dependen de la  energía solar. (Larson W. (2005)). 

 

En la figura 2.11 se pueden apreciar las características de carga-descarga de un sistema 

normal de la batería. En el borde izquierdo, la tensión es baja debido a que la nave espacial 

acaba de salir de eclipse en el que utiliza energía de la batería. Cuando se encuentra en la 

fase de carga, hay corriente positiva del regulador, por lo que se eleva la tensión de la 

batería. En la fase de descarga (cuando se presenta un eclipse de nuevo), hay una corriente 

negativa, por lo que disminuye la tensión de la batería. La sobrecarga degrada rápidamente 

la mayoría de las baterías, y una clave para extender la vida  de la batería es minimizar su  

sobrecarga. (Larson W. (2005)). 

 

 
Figura 2.11.-  Carga de la batería / Perfil de la tensión de descarga. (Larson W. (2005)). 

 

No todos los sistemas de baterías pueden satisfacer todos los requisitos. Diferentes tipos de 

baterías, tales como de plata, zinc, níquel-cadmio, níquel-hidrógeno, y el litio, se han 

utilizado para satisfacer los requisitos de varias misiones. 

 

Para poder mantener un buen funcionamiento es necesario estar monitoreando el banco de 

baterías ya que cuando los paneles solares no estén en funcionamiento por un eclipse entran 

de respaldo las baterías. Si el eclipse llega a durar mucho hay una caída de voltaje, cuando 

llega a suceder es necesario empezar a suspender algún subsistema para el ahorro de 
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energía para evitar llegar a un estado donde la baterías no puedan recargarse y garantizar 

que siempre se pueda  llegar al voltaje adecuado para el funcionamiento de todo el satélite. 

 

La profundidad de descarga es simplemente el porcentaje de la capacidad de la batería que 

se extrae durante un período de descarga. El estado actual de carga es la cantidad total de la 

batería en un momento dado. Por ejemplo, si una batería de 10 [Ah] tiene 1 [Ah] de 

descarga, la profundidad de descarga  fue del 10% (1 [Ah]/l0 [Ah]), mientras que el estado 

actual de carga es ahora del 90% (9 [Ah] restantes / 10 [Ah] totales). La figura 2.12 nos 

muestra que a mayor profundidad de descarga habrá ciclos de vida más cortos, esto es para 

las baterías de: níquel-cadmio (Ni-Cd), hidrógeno de níquel (Ni-H2),   iones de litio (Li-

Ion). El ciclo de vida en comparación con las características de la profundidad de descarga 

que podemos apreciar en la figura 2.12 se basa en los datos de prueba para Ni-Cd y Ni-H2. 

Para las baterías de Li-Ion los datos están disponibles cada vez que van evolucionando y se 

busca calificar sus características de ciclo de vida en función de la profundidad de descarga.  

 

 

 
Figura 2.12.- Profundidad de descargar (Depth of Discharge) vs. ciclos de vida para baterías secundarias. 

(Larson W. (2005)). 

 

El níquel-cadmio (Ni-Cd) era el tipo de batería más común para el espacio antes de 1980. 

Una   batería espacial de Ni-Cd de 28 VDC por lo general se compone de 22-23 pilas 

conectadas en serie. Las baterías de Ni-Cd  para las misiones aeroespaciales tenían las 

capacidades nominales de 5 a 100 [Ah]. En la actualidad las baterías de Ni-Cd son 

seleccionadas para naves espaciales basadas en una extensa base de datos, la cual nos da 

como resultado una misión de muy bajo riesgo para el sistema de almacenamiento de 

energía.  

 

La batería de Níquel-Hidrógeno (Ni-H2)  se convirtió en el sistema de almacenamiento de 

energía más común para aplicaciones aeroespaciales durante los años 1980 y 1990. Existen 

tres tipos de configuraciones de diseño de Ni-H2 para uso espacial que son: recipiente de 

presión individual, recipientes a presión común, y solo recipiente a presión. El recipiente de 

presión individual fue el primero de Ni-H2 utilizada para la aplicación aeroespacial. Aquí, 

una sola célula electroquímica está contenida dentro de un recipiente a presión clave. Tiene 

un voltaje terminal de trabajo de 1.2 a 1.5 VCC dependiendo de las cargas y descargas. El 

banco típico de diseño de la batería de presión individual se compone de varias celdas o 
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recipientes a presión conectados en serie para obtener el voltaje de la batería deseada. Los 

diámetros de los bancos son normalmente de 9 a 12 cm, con rangos de capacidad desde 20 

hasta más de 300 [Ah].  

 

El recipiente de presión común de la batería de Ni-H2 es muy similar a la tecnología de 

recipiente a presión individual, con la diferencia en la conexión del cableado de las pilas de 

los electrodos internos. En el recipiente de presión común  los electrodos de las pilas están 

conectados en paralelo. En un recipiente de presión común, hay dos conjuntos de pilas 

dentro del recipiente de presión que están conectadas en serie, produciendo un voltaje de 

trabajo de terminal mínima de 2.4 a 3 VCC dependiendo de las cargas y descargas. El 

recipiente de presión común de Ni-H2 ha sido configurado con un espacio entre los 6 cm y 

9 cm de diámetro para la capacidad en los rangos de 12 a 20 [Ah].  

 

El recipiente de presión individual de Ni-H2 está diseñado de tal manera que una fuente de 

hidrógeno común es utilizada por tres o más baterías conectadas en serie con un solo 

recipiente a presión. Cada pila contiene su propia fuente de electrolito, que está aislado en 

contenedores individuales de las células de la pila. La característica clave de la operación 

de este diseño es permitir la libre circulación de hidrógeno dentro de las pilas. Estas 

baterías son actualmente disponibles en un diseño de 12.5 cm a 25 cm de diámetro. 

 

La tecnología de las baterías de Ion de litio (Li-Ion) ofrece una significativa ventaja 

volumétrica y densidad de energía, sobre las baterías de Ni-Cd y Ni-H2. Además, la 

eficiencia de recarga es más alta, requieren un sistema de control térmico menos complejo 

y menos costoso y tienen una tasa de auto descarga muy baja del orden de 5% por año. La 

tensión nominal de funcionamiento de una celda de Li-Ion es 3.6 a 3.9 VDC, lo que nos 

permite reducir el número de células en aproximadamente dos tercios en comparación con 

las de Ni-Cd o Ni-H2. El sistema de batería Li-Ion secundaria ofrece una ventaja de 

volumen de un 65% y una ventaja de masa de 50% para la mayoría de las aplicaciones 

actuales aeroespaciales. Las baterías de Li-Ion se han clasificado para numerosas misiones 

GEO y LEO. El control térmico de una batería de Li-Ion es más sencillo que las demás 

baterías,  para un buen  funcionamiento y rendimiento se requiere  un rango de temperatura 

de 10-25 [°C]. A medida que la base de datos de prueba se amplía, en los próximos años 

van a ser más útiles como consecuencia de un menor riesgo general de la misión, la baterías 

de Li-Ion probablemente se convertirán en la pila recargable preferida todas las misiones de 

naves espaciales. 

 

Es difícil determinar cuándo una batería está completamente cargada, ya que el voltaje de la 

batería depende del estado de la carga actual, del número de carga y la temperatura. Un 

ejemplo es: la diferencia de tensión entre una batería que ha sido cargada al 75% de su 

capacidad máxima es de 70 [mV]  y una batería completamente cargada es de 1.4 [V] y esta 

diferencia también podría ser causada por un cambio de temperatura de 10 [°C]. Debido a 

la temperatura y a la dependencia de las reacciones electroquímicas de las baterías que son 

cargadas a una velocidad dependiente de la temperatura. Si C es la capacidad en amperios-

hora, a 40 [°C] la velocidad de carga óptima es entre 2C y C / 2, a 20 [°C], entre C / 2 y 

C/10 y en 0 [°C] entre C / 10 y C/30.  
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2.5. Sensores 

2.5.1. Sensor de corriente 

 

La medición de este parámetro nos implica una exigencia importante dado el gran rango de 

variación al que está sometida la corriente. Se distinguen dos tipos principales según la 

geometría del circuito magnético: transductor de geometría fija y transductor de geometría 

variable. 

 

Los transductores de geometría fija tienen menos dependencia en su exactitud en función 

del conexionado o instalación, ya que su estructura física es constante y no varía entre una 

medida y otra. Se destacan los transformadores de intensidad de núcleo cerrado y los 

shunts. En ambos casos la principal desventaja es que requieren interrumpir el circuito para 

su instalación. El caso del shunt posee una desventaja adicional y es que queda vinculado 

eléctricamente a la red, constituyendo esto una verdadera limitación en sistemas trifásicos. 

En nuestro caso esa desventaja no entra, ya que nuestro sistema satelital no posee una red 

trifásica.  

  

Los transductores de geometría variable también conocidos como transformadores de 

corriente de núcleo partido o abrible, son los preferidos para medición en terreno ya que 

reducen el riesgo operativo, agilizan la operatoria y permiten su instalación sin la 

interrupción del circuito eléctrico. Los de uso más difundido son los transductores tipo 

pinza de núcleo ferroso y los transductores flexibles de núcleo de aire.  

 

Para el diseño del sensor de corriente se implementa un toroide en los puntos donde es 

necesario hacer mediciones. Para este sensor se realiza un embobinado alrededor del 

toroide, esto se puede observar en la figura 2.13.  

 

Para realizar la medición se introduce una señal en el embobinado del toroide para generar 

un campo magnético, a través del toroide va a pasar un alambre que va a salir del punto que 

se quiere medir. La medición es atreves del cambio que genera el campo magnético del 

embobinado con el del alambre.  

 
Figura 2.13.- Embobinado en el toroide.  
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2.5.2. Sensor de voltaje  

 
Este tipo de sensor nos entrega un nivel de voltaje equivalente a la señal física que se mide, 

normalmente se realizan mediante acondicionadores, tales como Amplificadores de 

instrumentación y operacionales, comparadores, etc. Este tipo de sensores muchas veces 

incorpora resistencias variables que permiten ajustar el rango de voltaje que ellos entregan 

al rango que nuestro conversor necesita, esta es su gran ventaja, a su vez su desventaja es 

que la señal que ellos generan no puede ser transmitida mas allá de unos pocos metros sin 

que se produzcan pérdidas en la misma. 

 

Es necesario realizar diferentes mediciones en diferentes puntos del sistema para saber en 

qué condiciones se encuentra, si está demandando más  voltaje, si está suministrando el 

voltaje requerido etc.  

 

Para poder implementar estos sensores es necesario tener un convertidor Analógico-Digital 

(A/D)  ya que necesitamos convertir las señales analógicas para poderlas leer ya sea en un 

display o en cualquier otro tipo de lector.  

 

 

 

2.6. Regulador de voltaje  

2.6.1. Tipos de fuentes  

 

A partir de los paneles solares se va a extraer la energía, la cual se regulará mediante 

convertidores de DC-DC  de tipo Buck y Boost para cumplir los requerimientos de los 

demás subsistemas y de la carga útil del satélite.  

 

Una fuente conmutada es un dispositivo electrónico que transforma energía eléctrica 

mediante transistores en conmutación. Mientras que una fuente lineal utiliza transistores 

polarizados en su región activa de amplificación, las fuentes conmutadas utilizan los 

mismos conmutándolos activamente a altas frecuencias entre corte y saturación. La forma 

de onda cuadrada resultante es aplicada a transformadores con núcleo de ferrita para 

obtener uno o varios voltajes de salida de corriente alterna que luego son rectificados (Con 

diodos rápidos) y filtrados (Inductores y condensadores) para obtener los voltajes de salida 

de corriente continua (CC).  

 

Las ventajas de este método incluyen menor tamaño y peso del núcleo, mayor eficiencia 

por lo tanto menor calentamiento. Las desventajas comparándolas con fuentes lineales es 

que son más complejas y generan ruido eléctrico de alta frecuencia que debe ser 

cuidadosamente minimizado para no causar interferencias a equipos próximos a estas 

fuentes. 

 

Las fuentes conmutadas fueron desarrolladas inicialmente para aplicaciones militares y 

aeroespaciales en los años 60, por ser inaceptable el peso y volumen de las lineales, se han 

desarrollado desde entonces diversas topologías y circuitos de control. 

http://es.wikipedia.org/wiki/Dispositivo_electr%C3%B3nico
http://es.wikipedia.org/wiki/Energ%C3%ADa_el%C3%A9ctrica
http://es.wikipedia.org/wiki/Transistores
http://es.wikipedia.org/wiki/Conmutaci%C3%B3n_(V%C3%A1lvulas)
http://es.wikipedia.org/wiki/Ferrita
http://es.wikipedia.org/wiki/Corriente_alterna
http://es.wikipedia.org/wiki/Corriente_continua
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Si los requerimientos de energía de los demás subsistemas, así como de la carga útil del 

satélite no demandan mayor voltaje que el de entrada solo se va a utilizar el convertidor 

tipo Buck ya que es un convertidor de bajada o reductor de voltaje, la figura 2.14 ilustra el 

convertidor Buck. 

 

 
 

Figura 2.14.- Configuración básica del convertidor tipo Buck. 

Un convertidor Buck está en la familia de los reguladores de conmutación, que emplean el 

uso de un capacitor, un inductor y de un diodo alimentados por una señal  PWM (Pulse-

width Modulator, por sus siglas en ingles), que es generalmente proporcionada por un 

transistor. 

 

Para la configuración Buck si la carga acoplada al circuito se trata de una bobina, es el 

interruptor el que tendría que absorber o disipar la energía inductiva, lo que podría originar 

su destrucción. Este problema se soluciona mediante el empleo de un diodo. Así, durante el 

intervalo en que el interruptor controlable se encuentra cerrado, el diodo se encuentra 

polarizado en inversa, por lo que la energía proporcionada por la entrada se distribuye entre 

la carga y el inductor. En cambio, cuando el interruptor se encuentra abierto, la corriente 

acumulada por la bobina del filtro fluye a través del diodo, transfiriendo parte de esta 

energía a la carga. 

 

Es necesario diferentes reguladores de DC-DC para poder satisfacer los requerimientos de 

los subsistemas así como de la carga útil de nuestro satélite. Para ello es forzoso saber los 

requerimientos de cada subsistema y de la carga útil ya que cada uno  puede trabajar a 

diferente voltaje y corriente.  También se deben de seleccionar los diferentes modos de 

funcionamiento para la regulación de energía ya que se debe de determinar cuándo se  va a 

demandar una mayor cantidad de potencia y cuando no será necesario el funcionamiento de 

los demás subsistemas. 

 

En la figura 2.15 podemos ver el comportamiento de la configuración Buck. 
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Figura 2.15.- Comportamiento de la configuración Buck. 

 

Se puede ver que el dispositivo de alimentación se conecta a una frecuencia de                     

f = 1 / T, con un ciclo de trabajo de, δ = ton / T. La tensión de salida también puede 

expresar como: Vout = Vin * δ 

 

Selección del equipo: 

 

 Interruptor de encendido:  

 

δ= Ciclo de trabajo.  

Vcev o  VDSS > Vin máximo 

Icmax o ID max > Iout + 
  

 
 

  

* Rectificador:  
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VRRM ≥ Vin máximo 

IF (AV)  ≥ Iout (1-δ) 

 

2.7. Interfaz y control 

2.7.1. Interfaz para la distribución de los subsistemas y carga útil  

La distribución de energía será también realizada mediante fuentes conmutadas, dicha 

distribución de las fuentes es regulada mediante las señales de PWM. Para dicha 

distribución es necesario saber los requerimientos de los subsistemas así como de la carga 

útil.   

 

Para poder asegurar las conexiones entre el sistema de potencia y los demás subsistemas así 

como de su carga útil podemos utilizar conectores backshell. En la figura 2.16 se observan 

los diferentes tipos de backshell que existen.  

  

 

 
Figura 2.16.- Conectores Backshell. (TT electronics). 

 

Para realizar las conexiones entre los subsistemas así como de la carga útil podemos utilizar 

el conector que mejor se adecue a nuestras necesidades.  Es necesario utilizar conectores de 

diferentes tamaños para poder adaptarnos a los diferentes espacios ya que hay espacios 

reducidos y también algunos subsistemas utilizan diferentes conectores para su 

alimentación. 

 

Como se menciona anteriormente existen diferentes conectores, pero existen unos en 

especial que son muy utilizados en satélites y para la distribución de la energía podemos 

utilizar conectores de grado militar, figura 2.17. Estos conectores  ya están calificados para 

satélites y son muy utilizados para estos casos. Este tipo de conectores nos pueden brindar 

una seguridad al momento de conectar ya que están diseñados para aguantar los cambios de 

temperaturas drásticos que se pueden presentar, también están diseñados mecánicamente 

para poder soportar las vibraciones que se presentan al momento que despega el cohete en 

el que es lanzado.  
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Figura 2.17.- Conectores Backshell grado militar. (Kable). 

 

 

 

El problema que podrían presentar estos conectores para la construcción de nuestro satélite 

es el adquirirlos, ya que son caros y el propósito de nuestra misión también es la 

construcción  de nuestro satélite mediante componentes COTS.  

 

En la figura 2.18 podemos observar el backshell de un conector DB9, que se utiliza para 

poder asegurar nuestras conexiones. Este tipo de conectores son útiles ya que no son caros 

y los podemos utilizar para hacer interconexiones en el satélite, también la ventaja de poder 

utilizar este tipo de conectores es que como ya lo había mencionado cuenta con backshell y 

esto nos ayuda al momento de conectar ya que son seguros y  protege a las  conexiones de 

vibraciones que se puedan presentar. 

 

 

 
Figura 2.18.- Conector Backshell. (Digy-key).  
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2.7.2. Control del subsistema 

Para tener el control de nuestro sistema debemos de tomar en cuenta muchas cosas: 

controlar el suministro de energía de los paneles solares, de las baterías y el control del 

suministro de energía para los demás subsistemas así como de la carga útil, de acuerdo a los 

criterios que han sido detallados en este trabajo. 

 

Por lo tanto para realizar el control del sistema de potencia se requiere  monitorear  

voltajes, corrientes y temperaturas específicas y a partir de esta información un módulo  de 

control deberá realizar las acciones necesarias para garantizar la correcta operación del 

sistema de potencia. El módulo de control depende de cada topología  y puede ser 

independiente al sistema de potencia ó puede estar integrado en él.    

 

La serie de decisiones que puede tomar el módulo de control en el sistema de potencia 

dependiendo de la topología son: 

 

a) Controlar el punto de máxima potencia en la celda solar 

b) Carga y descarga de las baterías  

c) Ahorro de energía  

d) Suspensión de suministro de energía en estados críticos 

 

 

Si el módulo de control está integrado al sistema de potencia este puede realizar la toma de 

decisiones para cuando se llega a presentar algún estado crítico mediante el propio 

monitoreo. Al monitorear sus propias variables, el sistema es independiente de la 

computadora central. Otra forma de poder realizar al módulo de control  es mediante la 

computadora central  del satélite la cual se encargará de realizar el monitoreo de las 

variables que son necesarias, dependiendo de la misión espacial esta computadora podrá 

tomar acciones autónomas o podrá enviar  los datos de estado como telemetría a la estación 

terrena y en este caso las decisiones se tomarán desde el centro de control terrestre, las 

cuales se enviarán como comandos al satélite. 

   

  

2.7.2.1. Componentes comerciales 

 

COTS   

Hay varias maneras de construir un instrumento para el espacio, se puede fabricar mediante 

componentes diseñados especialmente para el espacio (Rad-Hard), componentes militares o 

con COTS. Si se utilizan componentes especiales para aplicaciones espaciales, el costo será 

muy alto, además por lo general estos componentes están rezagados en desempeño con 

respecto a los componentes COTS. 

 

La ventaja del uso de COTS es la posibilidad de utilizar lo último del estado del arte en 

electrónica. Sin embargo, la estandarización de los componentes COTS no cumple por lo 

general con los requerimientos de los componentes con calidad espacial o militar.  El 
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principal riesgo para manejar componentes  COTS  es la radiación espacial, ya que no se 

especifica  la tolerancia a la radiación para estos  componentes.   

 

Para poder  construir instrumentos para el espacio mediante componentes COTS se requiere 

realizar pruebas de calificación, estas pruebas se basan en  irradiar a cada componente entre 

otras. 

 

Al diseñar un nuevo circuito o sistema para el espacio se tiene que elegir el mismo 

componente COTS pero de diferente fabricante. Las muestras de los componentes tienen 

que ser irradiados para ver si pueden sobrevivir a la radiación y se selecciona el mejor 

candidato. Si el componente ha pasado la prueba de la radiación, un nuevo lote se adquiere 

y más muestras se irradian para verificar el mismo resultado que a partir de las muestras de 

ensayo. 

 

Cuando el nuevo lote ha pasado esta prueba de radiación, puede ser utilizado en el 

instrumento final, si no falla cualquiera de las otras pruebas más adelante (la radiación, 

EMC, vibraciones, ciclos térmicos, la desgasificación, la prueba de protones (30-300 MeV), 

choque, prueba de vida acelerada, etc.) Los componentes del circuito o sistema  tienen que 

pasar todas las pruebas, antes de que se haya demostrado su fiabilidad y calidad para el 

espacio. 

 

Cuando se adquieren componentes para poder realizar un instrumento, estos tienen que ser 

del mismo lote como los que ya han sido probados ante la radiación, para asegurar su 

calidad. Cuando los dispositivos llegan desde el fabricante, son inspeccionados y 

controlados para verificar que son los correctos y todas las unidades deben de tener el 

mismo código de fecha y número de lote.  

 

Cuando se diseña un circuito mediante componentes COTS se deben de realizar con 

soldadura certificada y placas para la realización del circuito. Esto mejorará la calidad del 

instrumento.   

 

Cuando un circuito o sistema se ha construido, la fase de prueba se inicia con el fin de 

calificarlos para el espacio (prueba de funcionamiento, vibraciones, golpes, ciclos térmicos, 

etc.). Para asegurarse de que el instrumento va a sobrevivir el curso de la vida en el espacio 

se prueban copias exactas del instrumento en una prueba de vida acelerada de acuerdo a 

estándares de pruebas. Durante las pruebas el sistema o circuitos son controlados 

regularmente para asegurarse de que las unidades están funcionando normalmente y que 

ninguno falló. Cuando el sistema o circuito han pasado todas las pruebas e inspecciones, el 

sistema o circuito construido con COTS está calificado para su uso en el espacio. 

 

Microcontrolador  

 

El módulo de control del sistema de potencia se puede realizar con un microcontrolador. 

Un microcontrolador es un circuito integrado programable, el cual es capaz de ejecutar las 

órdenes grabadas en su memoria. Están constituidos por varios bloques funcionales, los 

cuales cumplen una tarea específica, estos son algunos de ellos.  
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 Memoria ROM (Memoria de sólo lectura) 

 Memoria RAM (Memoria de acceso aleatorio) 

 Líneas de entrada/salida (I/O) También llamados puertos 

 Lógica de control, Coordina la interacción entre los demás bloques 

 

Los microcontroladores llegan a trabajar a velocidades de reloj con frecuencias tan bajas 

como 4 kHz y hasta frecuencias de 200 MHz, estos dispositivos pueden tener un consumo 

de potencia bajo. Tienen la capacidad para mantener la funcionalidad a la espera de un 

evento, el consumo de energía durante espera puede ser muy pequeño lo que hace que 

muchos de ellos sean adecuados para aplicaciones de bajo presupuesto energético .. 

 

Podemos utilizar un microcontrolador como sistema de control para los diferentes sistemas 

que componen al satélite, por lo que se puede manipular para el sistema de potencia, al 

manejar este  dispositivo nos ayuda a realizar el procesamiento que es necesario para el 

monitoreo y toma de decisiones para los sistemas. En el caso de los microcontroladores 

COTS estos tiene que cumplir el proceso de certificación que se menciona  en el punto 

anterior. Estos dispositivos son utilizados para el procesamiento de control de subsistemas 

de satélites así como de carga útil, la mayoría de los sistemas satelitales especialmente 

micro y nano satélites utilizan microcontroladores para funciones de control de a bordo.     

 

PIC 

Los PIC (Peripheral Interface Controller, por sus siglas en inglés) son microcontroladores 

los cuales son circuitos integrados programables, fabricados por  Microchip Technology 

Inc. 

 

El propósito original de un PIC era para ser usado con la nueva CPU de 16 bits CP16000. 

En la actualidad  podemos encontrar  una gran variedad de PICs que vienen con varios 

periféricos incluidos (módulos de comunicación serie, UARTs, núcleos de control de 

motores, etc.) y con memoria de programa desde 512 a 32000 palabras 

(una palabra corresponde a una instrucción en lenguaje ensamblador, y puede ser de 12, 14, 

16 ó 32 bits, dependiendo de la familia específica de PICmicro). 

 

Se pueden utilizar PICs para diferentes propósitos para este caso es posible utilizarlo para 

sistemas de control ya que se pueden realizar diferentes tareas al mismo tiempo. Al utilizar 

estos dispositivos, ya que cuentan con diferentes puertos de entra/salida, podemos utilizar 

los diferentes puertos podemos monitorear variables físicas y hacer que nuestro dispositivo 

tome decisiones referente a estas variables. Al utilizar PICs podemos comunicarnos con 

ellos para adquirir datos o enviar datos mediante el puerto serial de una computadora.  

 

Podemos utilizar diferentes PICs para realizar tareas más complejas, o para muchos casos la 

comunicación con dispositivos de almacenamiento. En algunos casos, almacenamiento de 

variables, las cuales se pueden convertir mediante los diferentes conversores 

analógicos/digitales con los que puede contar un PIC. Estos conversores pueden variar 

dependiendo de la familia con la que se desea trabajar. 

 

http://es.wikipedia.org/wiki/Microchip_Technology_Inc.
http://es.wikipedia.org/wiki/Microchip_Technology_Inc.
http://es.wikipedia.org/wiki/UART
http://es.wikipedia.org/wiki/Lenguaje_ensamblador
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Los microcontroladores PICs se han utilizado con éxito en misiones como por ejemplo: 

Delfi-n3Xt, PRISM, UOSAT-12, por lo que se puede proponer un PIC como un sistema de 

control para un satélite o un subsistema. 

 

Por sus características y versatilidad los microcontroladores PICs son muy atractivos para 

realizar tareas de control a bordo de satélites, especialmente para la realización del módulo 

de control de un subsistema de potencia. 
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CAPÍTULO 3 

3. Diseño del Prototipo del 

Sistema de Potencia 

3.1. Requerimientos del sistema de potencia del satélite 

 

Para los requerimientos de nuestro sistema es necesario saber cuál es la cantidad de 

potencia que va a necesitar todo nuestro satélite y las condiciones que se tendrán para  

captar y almacenar energía. 

 

Como primera aproximación podemos contar con los datos del tamaño y peso del satélite 

Quetzal. Para el tamaño se estipularon las medidas de 50(l) cm X 50(a) cm X 60(h) cm y el 

peso en 50 kg.  Para el subsistema de potencia se asignará 30 cm X 30 cm X 5 cm y una 

masa de 5 kg. 

   

El diseño del sistema de potencia debe de cumplir con los requerimientos para poder 

suministrar energía a todo el satélite, para ello es necesario saber el consumo de cada 

subsistema para determinar la cantidad de energía que se tiene que suministrar y en su caso 

almacenar. 

 

El  sistema de potencia que se propone en esta tesis, cumple la función de ser un  primer 

prototipo operativo, ya que durante su desarrollo las especificaciones del satélite Quetzal se 

encuentran en proceso de definición, por lo que no se cuenta con los requerimientos 

energéticos finales del satélite. Por lo tanto para la realización de este primer prototipo se 

proponen unos  requerimientos iniciales, tabla 3.1,  dejando abierto el ajuste para los 

requerimientos finales de la misión. Esta propuesta se basa en sistemas ya diseñados y 

probados para otras misiones.    

  
Tabla 3.1.- Requerimientos energéticos propuestos para el diseño del primer prototipo del sistema de 

potencia. 

Sistema Potencia Requerida 

Computadora de abordo [CA] 1.5 [W] 

Sistema de telemetría [ST] 2.5 [W] 

Sistema de control [SC] 4 [W] 

Carga útil [CU] 1 [W] 
 

 

 

Todas las actividades para el diseño las podemos ordenar de la siguiente forma: 
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 Estimación de intensidad promedio de energía solar en órbita:  

La estimación se realiza mediante el software de simulación “SPENVIS”. 

 

 Tiempos de exposición de radiación solar y eclipse: 

Estos tiempos también se realizan mediante el software de simulación “SPENVIS” 

en el cual indica las horas a las que se expone a radiación solar y a las que se 

expone a un eclipse. 

  

 Modos de operación que se requieren de los subsistemas del satélite: 

Este punto indica la forma de operar del sistema de potencia, en qué casos tiene que 

suspender el suministro y en qué casos se puede utilizar todo el sistema.  

 

 Modos de operación de los subsistemas con luz solar:  

Indica cual es su forma de distribución de energía cuando se encuentra con 

radiación solar, que sistemas pueden estar trabajando al mismo tiempo pero sin 

“tirar” el punto máximo de energía del panel solar. 

 

 Modos de operación de los subsistemas en eclipse: 

Indica su forma de distribución de energía cuando no recibe radiación solar el panel, 

por lo que trabajan las baterías, para ello se debe de determinar su forma de trabajo 

para el ahorro de energía, por salud de las baterías, esto debe de ser capaz de 

mantenerse hasta que el panel solar reciba radiación solar y se estabilice el nivel de 

energía. 

 

 Determinación de capacidad energética requerida de las baterías: 

La energía que se requiere en las baterías debe de ser similar a la que entrega el 

panel solar ya que por la topología utilizada se debe de acoplar el voltaje del panel 

al de las baterías por utilizar. 

 

 

 

3.2. Definición de subsistema 

3.2.1. Definición de topología 

 

Ya visto que existen diferentes tipos de topologías podemos proponer nuestra propia 

topología. 

 

Como se puede ver en el punto 2.2 existen diferentes tipos de topologías  para el sistema de 

potencia, en base a ellas es posible determinar nuestra topología, figura 3.1. Este primer 

prototipo del sistema de potencia se basa en la topología de Transferencia de Energía 

Directa, (DET, por sus siglas en inglés), ya que ésta es una de las topologías más simples 

que se puede encontrar. 
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Figura 3.1.-Topología del sistema de potencia del satélite Quetzal. 

 

 

Esta topología es muy utilizada para satélites pequeños, debido a que brinda beneficios en 

el volumen y la masa, esto se debe a que el panel solar se conecta directamente con las 

baterías, por lo cual  se debe de acoplar el voltaje del panel solar con el voltaje de las 

baterías. Esta topología se seleccionó para esta primera propuesta ya que se pretende  tener 

una masa y un volumen no muy grande. En esta topología se conecta una fuente principal 

de 5 [V], la cual es encargada de alimentar al sistema de control y a los sensores para la 

medición de las variables, esta fuente siempre se encontrará encendida durante toda la vida 

útil del sistema, también se cuentan con otras fuentes de 5 y 3.3 volts para alimentar a los 

sistemas del satélite, las cuales son controlables. Para la lectura de las variables de voltaje, 

corriente y temperatura se colocan multiplexores analógicos, los cuales se conectan a las 

entradas A/D de un PIC, el cual funciona como control del sistema de potencia y   mediante 

las variables censadas  puede realizar  toma de decisiones.   

 

 

Dimensionamiento de celdas solares y baterías 

 

La fuente de energía primaria (panel solar) capta una potencia máxima de  25 [W], con base 

en esta condición, es necesario que la fuente de energía secundaria (baterías) durante su 

ciclo de carga  no demande más potencia de la que proporciona el panel. Con base en ello 

se definen los valores de las fuentes de alimentación para los demás subsistemas, para ello 

se puede definir que la potencia de las fuentes de alimentación entreguen 5 [W] cada una, 

ya que no se puede demandar más potencia de la que entrega el panel solar, también se 
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debe de tomar en cuenta la potencia que consumen las baterías ya que ellas se cargan 

mediante el panel solar.  

 

Mediante el software de simulación “SPENVIS” se realizó la estimación de la intensidad de 

radiación y el  tiempo en que el satélite estará expuesto a la luz solar durante su órbita. En 

la figura 3.2 se muestra la intensidad  de radiación solar que percibe el satélite al pasar por 

su órbita, representándose por marcas de color. En ella se puede observar  cuándo se 

encuentra en eclipse mediante las marcas de color negro.  

 

 
Figura 3.2.- Intensidad de radiación solar en la órbita del satélite Quetzal.  

 

 

En la gráfica 3.1 se observa el tiempo estimado al cual va a estar expuesto el satélite a la 

radicación solar así como al tiempo de eclipse, en esta gráfica se observa el tiempo que va a 

estar expuesto a la radiación solar a la cual los paneles solares tienen la función de 

alimentar a todo el sistema, el tiempo promedio estimado es de 54 min., por órbita.    

 

De acuerdo a la estimación de radiación solar es necesario acondicionar el panel solar con 

las baterías para que soporte la etapa de eclipse. En esta parte entra la etapa de control ya 

que nuestra fuente primaria no  entregará energía, y en este caso el control no debe permitir  

una descarga mayor  al 15 % para que nuestro panel sea capaz de recargar las baterías, de 

no ser así, se puede correr el riesgo de “tirar” el máximo punto de potencia de los paneles. 
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Gráfica 3.1.- Tiempo estimado de captación de energía. 

 

En la gráfica se observa que el tiempo estimado en el que nuestro satélite se va a encontrar 

en eclipse es de 42 min., pero desde antes podemos ver el descenso de tiempo de 

exposición a la radiación solar. 

 

 

 

3.2.2. Definición del algoritmo de administración de energía 

 

Para definir el algoritmo de administración de energía, es necesario saber cuáles son los 

requerimientos energéticos de la misión Quetzal y así detectar las acciones necesarias del 

sistema para mitigar cualquier riesgo de fallo. 

 

Con la teoría ya vista con anterioridad se observa que podemos presentarnos con problemas 

en la captación de energía, esto debido a que en la órbita que se colocara el satélite se 

encontrara con periodos de eclipses. 

 

Cuando nuestros paneles están recibiendo energía solar, toda la energía que es capaz de 

transformar el panel solar pasa directo por el sistema, para poder hacer las conversiones 

energéticas necesarias y realizar la distribución a los demás subsistemas así como a la carga 

útil. La energía del panel solar pasa directamente a una fuente fija, la cual es encargada de 

alimentar a toda la circuitería con la cual cuenta el subsistema. 
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Si en la órbita en la cual se va a encontrar el satélite se llega a presentar un eclipse, es 

necesario el almacenamiento de energía en un banco baterías, debido a que el sistema 

primario de energía, que es el panel, no recibe la suficiente radicación solar por lo que 

sistema es capaz de distribuir energía mediante en el banco de baterías.  

 

Cuando se presenta este tipo de casos y la fuente  de energía son las baterías, es necesario 

estar monitoreando su voltaje, porque si las baterías llegan a bajar más del 70% de su 

voltaje, éstas pueden llegar a sufrir un deterioro y la  misión se puede  perder. En la figura 

3.3 se muestra un diagrama de funcionamiento del sistema. 
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Figura 3.3.- Algoritmo de administración de energía. 

 

Para mantener a las baterías con una vida larga y no sufran una degradación rápida, es 

necesario el ahorro de energía, esto lo vamos a lograr suspendiendo los subsistemas y 

encendiendo la carga útil sólo cuando sea necesario para que realice su trabajo. La 

interrupción de energía se va a dar mediante prioridades, esto quiere decir, que los 

subsistemas deben de tener prioridad para su funcionamiento. Esto se realiza mientras el 

satélite se encuentra en eclipse y cuando salga de él se tiene que comenzar la distribución 

mediante la fuente primaria (paneles solares). 
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Algunos subsistemas como la computadora de abordo no se pueden apagar, ya que si se 

apaga se pueden perder datos adquiridos o en el peor de los casos la comunicación con la 

estación terrena.  

         

 

  

3.2.3. Simulación del sistema 

 

Para la simulación del sistema,  se decidió realizar pruebas directas sobre los módulos ya 

que las herramientas en software disponibles no ofrecían todas las condiciones de 

simulación requeridas. Para ello fue necesario diseñar,  construir  y probar cada  módulo y  

al final integrar todos los módulos y obtener  el sistema funcional y de esta forma hacer 

simulaciones directamente en el hardware del subsistema. Ya que en esta etapa aun no se 

cuentan con los demás subsistemas del satélite, se procedió a colocar  cargas equivalentes a 

las que tendrán los subsistemas con el fin de poder simular el consumo de energía que se 

tendrá en todo el satélite. 

 

Colocando cargas equivalentes a las de los subsistemas se observa el comportamiento del 

sistema, así mismo es posible simular el comportamiento de las fuentes de energía primaria 

y secundaria. Se puede ver el comportamiento del panel cuando hay luz y de las baterías 

cuando no hay energía del panel. Una vez que se simulan las fuentes, primaria y secundaria,  

con el sistema es necesario conectar las fuentes de energía y exponerlo a luz solar y simular 

la etapa de eclipse y así poder ver el comportamiento de las baterías, ya que si se presentan 

problemas es necesario identificarlos y solucionarlos. Los resultados de las simulaciones en 

hardware se presentan más adelante en el punto de pruebas. 

 

 

3.3. Realización del subsistema 

3.3.1. Celdas solares 

3.3.1.1. Requerimientos de energía 

 

El sistema de potencia de este trabajo es un primer prototipo para el satélite Quetzal, ya que 

aun no se tienen requerimientos energéticos, se propusieron algunos requerimientos para 

poder realizar nuestro sistema.  

 

Para la propuesta de requerimientos energéticos se debe de tomar en cuenta el panel con el 

que se va a trabajar, en este caso se cuenta con un panel solar que genera 25 watts cuando 

tienen la máxima captación de radiación solar. Por lo que se propone una distribución de 

potencia para los tiempos cuando se encuentra en sol y eclipse. 
 

Estos niveles de energía, se definieron con base en la propuesta de requerimientos de cada 

subsistema. El tiempo de captación de luz solar es de 60 minutos; durante este tiempo se 

realizan combinaciones de requerimientos energéticos, para ello se dividen en tres partes 

cuando se encuentra en captación de energía y una cuando se encuentra en eclipse: la 
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primera es de    10 [W], es cuando se presenta mayor captación  solar y cuando se va a 

demandar más energía, la segunda es de 8 [W] se presenta cuando la demanda no es muy 

grande y la captación de energía comienza a ser menor y por último 5 [W] que es cuando la 

captación es menor y no se tiene que demandar mucha energía para que el sistema pueda 

sobrevivir en la etapa de eclipse. Estas combinaciones se pueden mostrar en la tabla 3.2. 

  
Tabla 3.2.- Requerimientos energéticos en órbita. 

Tiempo  Sistemas   Potencia 

Con sol CA,B,ST 10 [W] 

Con sol  CA, SC,ST 8 [W] 

Con sol  CA,ST,CU 5 [W] 

Eclipse CA 1.5 [W] 

 

 

Con estos requerimientos propuestos (tomando en cuenta el material con el que se cuenta) 

se puede comenzar con la realización del sistema de potencia el cual debe de cumplir con 

estos consumos energéticos.     

 

 

3.3.1.2. Tipos y criterios de selección de celdas solares 

 

Para la selección del panel solar, como ya se mencionó con anterioridad, se tienen que 

tomar en cuenta algunos factores como el material del cual están compuestos, esto influye  

en su  eficiencia de  captación de energía solar y en su capacidad de transformación en  

energía eléctrica que  puede entregar. 

 

Otro factor que se debe tomar en cuenta es la temperatura, debido a que si la temperatura 

varía afecta al voltaje entregado. Para ello, es necesario estar monitoreando la temperatura 

del panel, esto también afecta en el rendimiento del panel.  

 

El panel que se escogió para este prototipo es de silicio, ya que es un material más fácil de 

conseguir y más económico y  sirve para un primer prototipo de prueba en la tierra, en la 

tabla 3.3 se observan las especificaciones del panel seleccionado. A pesar que la eficiencia 

del panel no es muy alta, para el prototipo es adecuado,  debido a que no se expone a 

variaciones de temperaturas muy drásticas. 
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Tabla 3.3.- Especificaciones de panel solar. 

  Especificaciones del panel solar seleccionado 

Voltaje óptimo de 

operación  

17.5 [V] 

Corriente óptima de 

operación 

1.45 [A]  

Corriente en corto 

circuito  

1.58 [A] 

Voltaje en circuito 

abierto 

21.6 [V] 

Potencia Máxima 25 [W] 

Prueba en condición 

estándar 

25 [°C] 

 

 

Se puede seleccionar este tipo de material debido a que en las primeras misiones espaciales 

se utilizó para los paneles solares. Esto trae ventaja al momento de realizar las pruebas para 

el prototipo, ayuda el trabaja con este material debido a ya ha sido probado y utilizado en el 

espacio. El utilizar este material para las pruebas en tierra ayuda para poder ver su 

comportamiento y su eficiencia y con ello poder proponer otro tipo de material para la 

misión de vuelo y así obtener una mejor eficiencia. El panel que se menciona nos ayuda 

para realizar las pruebas a una escala menor a la que se está estimando para la misión. Para 

el panel de vuelo es necesario que contenga un recubrimiento especial y que todas sus 

conexiones puedan soportar el ambiente espacial.  

 

 

3.3.1.3. Pruebas de celdas solares 

 

Al caracterizar el panel se puede saber el comportamiento y con ello determinar la potencia 

máxima y mínima con la que se va a trabajar.  

 

Al no contar con equipo de laboratorio para la caracterización, ésta se realizó mediante la 

exposición directa del panel al sol a la hora de máxima intensidad solar, para poder obtener 

la mayor captación de energía y así poder determinar la máxima potencia. Para las 

mediciones del panel se utilizaron diferentes  valores de carga y con ellas se hicieron 

mediciones a diferentes ángulos de incidencia de luz solar sobre el panel, con el fin de 

caracterizar su comportamiento.  

 

Este proceso se realizo para condiciones de cielo nublado y soleado, este caso para 

determinar  el comportamiento en condiciones de atenuación de iluminación  solar. En la 

figura 3.4 se ve el proceso de caracterización.  
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Figura 3.4.- Caracterización  del panel solar para sistema de potencia. 

 

 

3.3.1.4. Potencia entregada 

Para obtener las potencias entregadas se realizaron las pruebas que se mencionaron con 

anterioridad, esto para los dos casos mencionados: cuando se encuentra nuboso y soleado. 

Con las mediciones que se obtuvieron, fue posible adquirir las potencias y con ello 

determinar el punto de máxima potencia en donde es posible trabajar.  

 

A partir de los datos adquiridos se realizaron sus graficas correspondientes; en la grafica 

3.2 se observa el comportamiento en condiciones nubosas. 
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Gráfica 3.2.- Voltaje vs corriente en condiciones de nubosidad. 

 

 En la gráfica 3.3 se observa el comportamiento en condiciones soleadas. 
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Gráfica 3.3.- Voltaje vs corriente en condiciones soleadas. 

 

A partir de las gráficas se puede obtener el factor de atenuación por cielo nublado, el cual 

para el momento en que hicimos la prueba fue de 0.6235 con respecto a los valores de 

exposición a luz solar sin nubosidad los cuales dan los valores de mayor potencia. De la 

misma forma se observa que en las pruebas el valor de máxima potencia se ubica en el 

punto en donde se demanda  al panel 0.94 [A], siendo esta corriente el límite que se puede 

tomar del panel para no perder eficiencia, y dando en este punto una potencia máxima de 

15.85 watts. 

 

 

3.3.1.5. Capacidad de captación del panel 

 

Para determinar la capacidad de captación de energía del panel solar, se utiliza  la fórmula 

2.4. Los resultados que se obtuvieron se muestran en la tabla 3.4. 
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Tabla 3.4.- Captación del panel solar. 

A [m^2]  λ [W/m^2] α [Ɵ°] Ф [W] Total  Teórico Ф [W] Práctico Ф [W] 

0.14536 1000 0° 145.36 14.536 12.28 

 
  25° 131.74 13.174 13.76 

 
  45° 102.78 10.278 13.76 

 
  90° 0 0 9.2 

 
  180° -145.36 -14.536 0 

 

 

La λ es el nivel de irradiación que se encuentra a nivel de la tierra  y α son los ángulos con 

los que se trabajó para poder obtener el punto máximo en donde se puede trabajar. 

 

El área se determinó con respecto a las medidas del panel con el que se está trabajando. 

Con ello podemos determinar cuánta energía podemos obtener con nuestro panel para ello 

podemos hacer una comparación de la cantidad que obtenemos experimentalmente con la 

cantidad que teóricamente podemos obtener. Para la parte teórica es necesario multiplicarlo 

por la eficiencia del material del panel con el que se trabaja en este caso es de 10% su 

eficiencia. 

 

 

3.3.2.  Baterías  

3.3.2.1. Requerimientos de baterías 

 

Para la selección de baterías es necesario que tengan un adecuado factor de densidad de 

energía que permita ahorro en volumen y peso, otro requerimiento que se debe de tomar en 

cuenta son: el voltaje, corriente y temperatura a las que trabajan.  

 

Estos requerimientos son tomados en cuenta para el sistema, porque se debe de cumplir con 

el acoplamiento adecuado de voltaje, entre el panel y las baterías. Las baterías que se 

seleccionarán además de que cumplan con el requerimiento energético, se busca que su 

peso y volumen sea bajo, además de deben tener un comportamiento adecuado al cambio 

de temperaturas. Con estas características se buscarán las baterías adecuadas para este 

sistema; se pueden utilizar diferentes tipos de baterías como son: cilíndricas o planas (como 

las de celular), abriendo así un infinito de posibilidades, para cumplir con peso y volumen, 

sin olvidar que la característica principal es que deben cumplir con un voltaje equivalente al 

del panel solar para poder acoplarlos. 

   

 

3.3.2.2. Selección de baterías 

Existen diferentes tipos de baterías que se pueden encontrar pero se debe de ver cuál es la 

mejor opción para dicha misión, la que cumpla con los requerimiento. 
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El tipo de baterías que se seleccionó para el sistema de almacenamiento fueron unas 

baterías de Li-Ion, ya que en la actualidad son las baterías que entregan un alto voltaje y 

tienen menor volumen, los cual es muy importante porque se reduce el peso del sistema y 

así poder cumplir con las especificaciones del satélite. Otra ventaja de utilizar baterías de 

Li-Ion es que su comportamiento ante el cambio de temperatura no es muy drástico, por lo 

tanto el voltaje no se sale del rango de operación, además no es necesario un sistema de 

regulación de temperatura.  

 

Con base en una investigación de las baterías Li-Ion utilizadas en misiones espaciales  de 

nanosatélites, tabla 3.5, se seleccionó el modelo de baterías Panasonic CGR18650CG, 

figura 3.5, debido a que este tipo de baterías  fueron utilizadas con éxito  en el espacio. 

 

 
Tabla 3.5.- Misiones de la batería Panasonic CGR18650CG. 

Satélite Fecha de lanzamiento Procedencia 

AAUSAT-2 28-abril-2008 Universidad de Aalborg 

(Dinamarca) 

ESTcube-1 2012 Universidad de Tartu 

(Estonia) 

 

 

 
Figura 3.5.- Especificaciones de la batería. 

 

La batería Panasonic CGR18650CG tiene las siguientes especificaciones, tabla 3.6. 

 
Tabla 3.6.- Especificaciones de la batería Panasonic CGR18650CG. 

Voltaje nominal 3.6 [V] 

Capacidad nominal Mínimo  2150 [mAh] 

Típico 2250 [mAh] 

Dimensiones Diámetro  Max. 18.6 [mm] 

Altura Max. 65.2 [mm] 

Peso aproximado 44 [g] 
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En las gráficas 3.4 y 3.5 se muestra el comportamiento de las baterías, en la gráfica 3.4 se 

observa bajo qué condiciones es necesario cargar las baterías para poder determinar la 

energía que le va a demandar al panel para su carga. En la gráfica 3.5 indica la forma de 

descarga a diferentes temperaturas, esto sirve para poder determinar el tiempo de descarga 

y utilizar estos criterios para el diseño del sistema.  

 

 
Gráfica 3.4.- Condiciones de carga de la batería.  

 

 

 
Gráfica 3.5.- Descarga de la batería a diferentes temperaturas. 

 

Se construyo un banco de baterías para el acoplamiento con el panel, esto debido a que se 

debe de tener el mismo nivel de voltaje del panel para llevar a cabo este proceso, figura 3.6. 
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El  banco realizado consta de 5 baterías conectadas en serie, de este modo se suman los 

voltajes; cada batería entrega un voltaje de 3.6 [V], con ello se logra un voltaje de 18 [V].  

 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 
18 [V] 

 

 
Figura 3.6.- Banco de baterías.  

 

 

3.3.2.3. Pruebas para las baterías 

 

Las pruebas que se realizan a las baterías son tiempo de carga y descarga. Todas las 

pruebas se realizaron a temperaturas ambiente, lo ideal es realizar todas las pruebas en el 

vacío para ver su comportamiento y poder verificar que soportarán el ambiente espacial, 

continuación se describen las pruebas realizadas.   

 

3.3.2.4. Prueba de tiempo de carga y descarga 

 

Las pruebas de tiempo de carga y descarga varían,  ya que el tiempo de descarga varía 

dependiendo de la demanda de corriente a la que se somete. Para las pruebas de descarga 

como ya se mencionó se simularon consumos de subsistemas  para descargar la baterías, 

para ello se colocó un arreglo de resistencias de  13.2 [Ω] para descargar nuestras baterías. 

Con ello pudimos verificar que nuestras baterías nos entregaban 1.4 [Ah]. Esta carga se 

seleccionó para poder tener una descarga rápida, también fue seleccionada ya que con una 

corriente más pequeña  la descarga iba a ser más lenta, toda esta descarga se lleva  solo al 

70% de carga de la batería para no dañarla.  

  

Para el tiempo de carga se debe de saber cuántos amperes (en nuestro caso) nos entrega el 

panel solar ya que es el que va a cargar a nuestras baterías. Supongamos, si hemos 

consumido 2 [Ah] y nuestro panel nos entrega 0.5 [A], por lo tanto nuestras  baterías deben 

de ser cargadas por un lapso de tiempo de 
     

      
     , para poder restablecer el nivel de 

carga inicial. 
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En la gráfica 3.6 se observa la cantidad de energía que se le puede demandar al panel, 

debido a que si se le demanda más energía, este no podrá cumplir con los requerimientos 

energéticos para la misión. 

 

 

 
Gráfica 3.6.- Nivel de energía que se puede demandar del panel solar. 

 

 

Con base en la gráfica 3.7 se puede determinar el nivel de descarga de las baterías, porque 

si la descarga es muy grande las baterías demandarían mucha energía al panel, por lo 

consiguiente este no será capaz de soportar toda la demanda energética del sistema. Debido 

a estas condiciones las baterías no deben de rebasar una descarga de 16.2 [V], esto equivale 

al 10% de la descarga, porque a esta cantidad la demanda de corriente es de 0.64 [A] y con 

ello no se provocaría una caída del máximo punto de potencia. 
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Gráfica 3.7.- Cantidad de descarga de la batería. 

 

 

En ella se observa la cantidad de corriente de la batería que va a poder demandar al panel al 

momento de la carga y como ya se mencionó si la demanda es mayor a esta cantidad se va a 

provocar que el punto de máxima potencia se caiga. 

 

 

3.3.2.5. Prueba de corriente   

 

Para las pruebas de corriente, en el banco de baterías se colocaron diferentes cargas para 

poder medir la corriente que entregan, estas cargas fueron resistencias de 330 [Ω] y cada 

vez se aumentaron más resistencias del mismo valor, colocadas en paralelo con ello los 

simulando subsistemas. Con estos arreglos se midieron los valores hasta llegar a 13.2 [Ω].  

 

Los valores medidos  se presentan en la gráfica 3.8 en donde podemos ver como la 

corriente aumenta al momento que se agregan más resistencias en paralelo. 
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Gráfica 3.8.- Pruebas de corriente para baterías.  

    

 

El voltaje de la batería no se mantuvo constante, esto ocurre al momento de colocar las 

cargas, la batería por ende se ve que comienzan a descargarse, cabe mencionar que esta 

prueba se realizó a temperatura ambiente, si se realizan a diferentes temperaturas la 

descarga puede ser muy variante como se puede ver en la gráfica 3.5. 

 

 

3.3.3. Selección de componentes 

 

Para la selección de componentes, de los que está compuesto el sistema de potencia, figura   

se revisó cuidadosamente que componentes habían sido utilizados en otras misiones y que 

pudieran estar al alcance para poder adquirirlos, debido a que uno de los objetivos de la 

misión del satélite Quetzal es la construcción del satélite mediante componentes COTS.  

 

Sin embargo el estudio de los componentes ya utilizados en otras misiones no es suficiente, 

debido a que nos podemos encontrar aun fuera de los límites para poder adquirirlos, 

algunos componentes que se llegan a encontrar son con calidad militar o espacial.  

 

El encontrar componentes COTS que sea fácil su adquisición es muy satisfactorio para la 

misión, lo que conlleva utilizar tecnología que ya haya sido probada para otras misiones, tal 

es el caso para los sensores de corriente, los cuales fueron aprobados para la misión 

CASTOR, dicha misión realizada por el MIT.  
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Como el propósito de esta tesis es la propuesta del  sistema de potencia mediante 

componentes COTS, se seleccionaron componentes que se llegaron a utilizar en la escuela 

o que sabemos que nos son útiles para poder cumplir con los requerimientos del sistema y 

su costo no es muy elevado. En la figura 3.7 se observa un diagrama de las partes de las 

cuales se compone el sistema de potencia y de  los componentes a seleccionar.  

 

 

 
 

Figura 3.7.- Sistema de potencia  

 

Módulo de control 

 

Para el módulo de controla se seleccionó el PIC 16F877 ya que este chip ya se había 

utilizado con anterioridad en otros proyectos escolares y se conoce su funcionamiento. La 

selección de este componente se fundamentó también en que  tienen dos salidas de PWM y 

diferentes entradas analógicas/digitales así como de otras entradas para poder conectar el 

dispositivo con la computadora central y lograr el envió de datos o para el almacenamiento 

de los mismos y así poder cumplir con los requerimientos de monitoreo y para tomar 

decisiones en los casos del ahorro de energía. 

  

La señal de PWM es creada mediante este microcontrolador, dicha señal es regulada 

automáticamente ya que para mantener un voltaje adecuado para nuestras salidas se 

necesita monitorear nuestro voltaje y corriente, ya que si existe una variación en estos 

elementos cambia nuestras salidas y se pueden presentar fallas en los demás subsistemas así 

como de la carga útil. 
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Para evitar dichas fallas como caídas de voltaje, algún corto o sobre demanda de corriente, 

el PIC es el encargado de monitorear estos factores.  Este componente, tiene la función de 

monitorear las variables que son indispensables para saber el estado de salud de nuestro 

sistema las cuales son los voltajes, corrientes y temperaturas. 

 

Para todas las mediciones son necesarias las entradas analógicas-digitales (A/D) de nuestro 

PIC, para ello es necesario acondicionar nuestras entradas.  

 

Sensores 

 

Para el censado de corriente se utiliza el sensor ACS712, dicho sensor se está utilizando ya 

que este se propuso para el proyecto satelital Castor. Este sensor reduce aun más el tamaño 

del sistema ya que el encapsulado con el que se cuenta es de montaje superficial. 

 

Las mediciones de voltaje están siendo tomadas directamente, no es necesario el uso de un 

sensor, solo se hace un divisor de voltaje para que el convertidor analógico/digital sea 

capaz de leer los voltajes de las baterías y del panel solar. Esto se realiza por que el 

convertidor solo puede hacer lecturas máximas de 5 V. 

  

Para realizar las mediciones de temperatura se utilizan termopares de tipo k, aunque su 

sensibilidad no es muy buena se pueden utilizar para nuestro prototipo, si se necesita de una 

sensibilidad mayor se pueden utilizar otro tipos de termopares. Para este tipo de sensores es 

necesario acondicionar esta señal ya que para nuestro sistema de monitoreo la señal que nos 

entrega es demasiada pequeña.   

 

 

Para realizar las mediciones de nuestras variables es necesario hacer un barrido de las 

señales, debido a que el sistema no tiene muchos convertidores analógicos/digitales es 

necesario realizar la lectura mediante multiplexores. Ya que las variables son analógicas los 

multiplexores son analógicos así se puede realizar la lectura directa con los convertidores.  

 

Convertidores 

 

Se seleccionó el convertidor de DC-DC LM3524N para que sea una fuente fija para poder 

alimentar a toda nuestra circuitería. Es necesario tener esta fuente ya que nuestros sensores 

así como nuestro sistema de control se  alimentan con un voltaje de 5 [V], voltaje 

indispensable para no dañar a nuestro sistema.  

 

Para nuestros convertidores de DC-DC se seleccionaron transistores de potencia para poder 

soportar la carga que se va a manejar, para los inductores de nuestros convertidores se 

seleccionó ferritas como material para ellos, para este material es necesario saber sus 

especificaciones para poder tener un diseño más exacto y también nos puede ayudar a 

reducir el tamaño de nuestros convertidores.  

  

Todos los componentes seleccionados  trabajan adecuadamente en la tierra pero se tienen 

que someter a rigurosas pruebas para poder ver si sufren cambios o si llegan a dejar de 

funcionar. Algunos componentes tienen que ser sometidos a tratamientos de 
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endurecimiento para que puedan soportar las condiciones que se pueden presentar en el 

espacio.  

 

Esta selección se hace para que nuestro satélite cumpla con todos sus requerimientos y la 

utilización de componentes COTS nos ayuda a validar componentes para poder utilizar en 

futuras misiones. Con todo esto podemos reducir la utilización de componentes con calidad 

espacial o componentes militares, como ya se había mencionado estos componentes son 

muy caros. 

 

3.3.4. Diseño de circuitos  

 

Para diseñar los circuitos se utilizaron componentes con los que ya se había trabajado 

(como se mencionó con anterioridad) para ello ya se conocían las configuraciones 

adecuadas de cada componente que se utiliza.  

 

Para el diseño de los circuitos que no se conocían sus configuraciones fue necesario 

armarlas por separado y ver que configuración era la adecuada para cumplir con nuestros 

requerimientos. Esto se hizo para cada circuito del sistema de potencia y poder 

caracterizarlo. 

 

Como ya se mencionó es necesario armar las diferentes configuraciones de los diferentes 

componentes que se mencionan, uno de ellos es el convertidor DC-DC LM3524N, el cual 

se arma la configuración buck (fuente de bajada), esta configuración nos ayuda a mantener 

un voltaje fijo ya que debe de alimentar a toda la instrumentación del sistema, esta 

configuración se puede observar en la figura 3.8.  

 

 
Figura 3.8.- Configuración Buck del convertidor LM3524N.  

 

Para los sensores de corriente se selecciono el sensor ACS712, figura 3.9, del cual solo se 

tomó su configuración típica ya que a su salida si es posible registrarla con el convertidor 

analógico/digital  del sistema de control. Esta configuración se colocó en los puntos que se 

requiere hacer mediciones como lo son en el panel solar, las baterías, y las fuentes de 

regulación para saber si existe alguna variación en nuestro sistema. 
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Figura 3.9.- Configuración típica del sensor ACS712. 

 

Este sensor de corriente es capaz de medir  las corrientes que se van a manejar en los 

sistemas, para ello fue necesario caracterizar al sensor, tabla 3.7, para acondicionarlos a las 

necesidades del proyecto.  

  
Tabla 3.7.- Caracterización del sensor ACS712.  

Voltaje entregado [V] Corriente [A] 

2.528  0 

2.560 0.5 

2.592 1 

2.624 1.5 

2.656 2 

2.688 2.5 

2.719 3 

 

 

Con estos valores pude definir una ecuación para poder obtener la corriente que se quiere 

estar monitoreando:  

 

  
       

     
                                                            (3) 

 

En donde y es el voltaje entregado por el sensor y x el valor real en el sistema que nos va a 

entregar el circuito de medición. 

  

Como sensores de temperatura se utilizan termopares, como ya se menciono con 

anterioridad es necesario hacer un acoplamiento para estos sensores ya que la señal que nos 

entrega es muy pequeña, y como el sensor de corriente es necesario realizar su 

caracterización, tabla 3.8. 
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Tabla 3.8.- Caracterización del termopar K. 

Voltaje entregado [mV] Temperatura [°C] 

485 20 

900 30 

1315 40 

1730 50 

2145 60 

2560 70 

2975 80 

 

 

Obteniendo estos valores se pudo obtener una ecuación para poderla introducir en nuestro 

sistema de monitoreo y este nos pude entregar un valor real: 

 

  
       

      
                                                            (4) 

 

 

En donde “y” es el voltaje entregado por el termopar y “x” el valor en grados Celsius que se 

está midiendo y que nos va a entregar nuestro sistema de medición. 

 

Para este tipo de sensor es necesario amplificar la  señal antes de entregarla al convertidor 

analógico/digital, para esta amplificación se utilizó un amplificador lm324, figura 3.10, este 

amplificador tienen una ganancia de 1001, esto es porque se trata de una configuración no 

inversora del amplificador  y la señal del termopar es muy pequeña. 

 

 

 
Figura 3.10.- Acoplamiento de termopar. 

 

 

El PIC 16F877 es el encargado del control en el sistema de potencia, es el encargado de 

recibir las señales analógicas para el monitoreo de las variables de interés a su vez se 

encarga de la regulación de las fuentes de alimentación para los demás subsistemas, se 

toman 2 señales de PWM de este componente para realizar el control de nuestras fuentes, 
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figura 3.11. Ya que el sistema por el momento es autónomo tienen que saber tomar sus 

propias decisiones, mediante señales obtenidas de los sensores ya mencionados, son 

introducidas a los convertidores analógicos/digitales para realizar la conversión necesaria y 

poder controlar a nuestro sistema a voluntad. 

 

Una de las tareas del PIC es el control de las salidas de PWM, esto lo realiza al monitorear 

los sensores ya mencionados y al encontrar alguna anomalía el PIC suspende estas salidas. 

Algunas anomalías que se pueden presentar en el sistema son: altas demandas de corriente; 

temperaturas fuera del rango de operación del panel solar y las baterías; el nivel de las 

baterías se encuentra al límite de descarga. 

 

El último caso se puede presentar durante un periodo de eclipse. Este caso es crítico para la 

misión debido a que si la descarga de la batería es mayor al 10 %, la demanda de corriente, 

en el periodo de carga, será mayor al porcentaje permitido para el funcionamiento de este 

sistema, lo cual tiene como consecuencia la inactividad de los demás subsistemas. Otra 

consecuencia es la disminución del ciclo de vida de las baterías si el porcentaje de descarga 

es mayor al 30 %.      

 

    

 

 
Figura 3.11.- Control de fuentes conmutadas. 

 

Mediante el PIC se realiza un contador, para el funcionamiento de los multiplexores 

analógicos, esto es implementado ya que las entradas analógicas/digitales del PIC no son 
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suficientes para monitorear los puntos más importantes de nuestro sistema. Este contador se 

implementa para poder realizar un barrido de las señales a monitorear, este barrido se 

implementa cada 6 minutos para que el sistema trabaje a menor velocidad y no tenga un 

consumo de energía mayor. Este tiempo se aplica, como podemos observar en la gráfica 

3.1, cuando el satélite entra en eclipse el sistema hace la lectura de las variables así como al 

momento en el que termina el eclipse. Esta última lectura se realiza para poder verificar el 

estado de las baterías, ya que si la descarga llega al límite permisible no se podrán habilitar 

las salidas de energía hasta que se restablezca el voltaje de las baterías. 

   

Una vez que se armaron, probaron y fueron caracterizados se procede al probar todos los 

circuitos para poder formar uno solo. Al realizar esto se pueden generar problemas para el 

funcionamiento porque algunos circuitos generan ruido sobre otros. 

 

Al conectar todos los circuitos es necesario verificar que todo siga funcionando 

adecuadamente y poder realizar las pruebas necesarias del sistema. Una vez que ya se 

tienen todos los circuitos funcionando adecuadamente podemos pasar al diseño de la tarjeta 

del sistema de potencia, en donde todos los circuitos se colocan en una sola tarjeta ya que 

para realizar las configuraciones y probar nuestro circuito es necesario primero probar en 

tarjetas de prueba proto-board. 

 

Para pasar el diseño de las tarjetas de pruebas a la tarjeta fenólica se utilizó el software 

EAGLE. Se manejó este software ya que se tenía conocimiento previo durante  el 

transcurso de la carrera y fue útil para realizar proyectos escolares. Este programa facilita el 

diseño debido a que muchos de los componentes que se utilizan se encuentran en este 

software. Para los componentes que no se pueden encontrar se pueden colocar componentes 

con el mismo encapsulado, o en el peor de los casos cuando no se pueden encontrar el 

programa tienen la opción de generar su propio encapsulado y así poder hacer el 

componente a la medida que se necesita. 

 

En la figura 3.12 podemos observar el diagrama esquemático de la topología que se va a 

utilizar (DET) para  esta propuesta del sistema de potencia para el satélite Quetzal, en él 

podemos observar una fuente después del acoplamiento del panel solar con las baterías, la 

cual se va a mantener fija para poder alimentar a nuestro sistema de control así como a 

nuestros sensores de corriente y los circuitos de acoplamiento para los sensores de 

temperatura.  
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Figura 3.12.- Diagrama esquemático de la propuesta del sistema de potencial para el satélite Quetzal. 
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Como se menciona con anterioridad el software (Eagle) es de gran utilidad porque una vez 

que se tiene el diagrama en esquemático podemos importarlo para poder crear el PCB, 

figura 3.13, y realizar la tarjeta fenólica. Este mismo software es capaz de importar el 

esquemático para la realización del PCB, esta herramienta también nos ayuda al realizar las 

conexiones entre los componentes. También sirve para poder realizar circuitos de doble 

cara, esto quiere decir poder hacer una tarjeta fenólica que tienen cobre por ambos lados de 

la tarjeta.  

 

Al realizar la tarjeta con doble cara beneficio al efectuar las conexiones entre los diferentes 

componentes y esto ayuda reducir de tamaño del circuito y así poder reducir el espacio para 

la colocación de la tarjeta en el satélite. 
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Figura 3.13.- Diagrama del pcb de la propuesta del sistema de potencial para el satélite Quetzal. 
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En esta figura se observa el diseño para la PCB de del sistema, una vez que se tiene el 

diseño para la PCB  se procede a la realización de la tarjeta. Existen diferentes métodos 

para la realización de la tarjeta los cuales son: 

 

 Método de planchado  

 Máquina CNC (control numérico computarizado) 

 Método de serigrafiado  

 Método de Dry-film Photoresist  

 

Todos estos métodos que se mencionan se han utilizado con anterioridad y se tuvo que 

decidir que método se iba a utilizar. Se escogió el método de la máquina CNC esto debido a 

que ya se cuenta con esta máquina, figura 3.14. 

 

 

 
Figura 3.14.- Máquina CNC.  

 

La ventaja de utilizar este método es de que esta máquina se puede programar y esto facilita 

su trabajo ya que teniendo el circuito diseñado en el software Eagle, se puede programar la 

máquina CNC y esta a su vez comienza con el trabajo haciendo trazos sobre la tarjeta 

fenólica hasta terminar de formar nuestro circuito así como se puede observar en la figura 

3.14. 

 

Una vez que la máquina CNC termina de realizar nuestro diseño se tiene que proceder a 

limpiarla ya que al momento de realizar el trazado de las pistas va dejando residuos de 

cobre y esto nos puede provocar algún corto circuito al momento de comenzar a soldar los 

componentes. 
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La desventaja al utilizar este método es que al momento que la máquina genera las pistas, 

deja muchos residuos de cobre el cual puede causar que las pistas se junten y producir 

cortos. Otra desventaja se presenta cuando al momento de realizar circuitos de dos caras 

puede que no coincidan los orificios de los componentes o al unir pistas.  

 

 

3.3.5. Técnicas de tolerancia a fallas 

 

La tolerancia a fallas hace que un sistema pueda continuar con su trabajo o tarea ante 

cualquier falla que se pueda presentar. Para el sistema de potencia, así como de los 

diferentes subsistemas es necesario tener un método para la tolerancia a fallas, esto se 

realiza mediante redundancia en los sistemas, esto es porque se exponen a diferentes 

condiciones a las de la tierra. Las condiciones del ambiente espacial son muy diferentes a 

las de la tierra y nos podemos encontrar con diferentes medios los cuales son los siguientes: 

 

 Termósfera neutral. 

 Ambiente térmico. 

 Plasma. 

 Meteoritos y basura espacial. 

 Ambiente solar.   

 Radiación de ionización. 

 Campo geomagnético. 

  Campo gravitacional. 

 

Este ambiente tiene diferentes efectos sobre todo el satélite, por lo cual se debe de tener 

previsto las fallas que podremos encontrar, para ello es necesario prevenirla mediante 

redundancia. También podemos encontrar diferentes tipos de redundancia: 

 

 Redundancia en Hardware.  

 Redundancia en Software. 

 Redundancia en Información.   

 Redundancia en Tiempo.    

 

Estos tipos de redundancia nos ayudan para prevenir errores en nuestro sistema, para 

nuestro sistema podemos utilizar redundancia en hardware para la detección de errores y 

tolerancia a fallas. Podemos encontrar diferentes tipos de redundancia en hardware: 

 

 Redundancia pasiva: 

o Redundancia modular N 

o Redundancia modular triple 

o Replica de votantes  

o Múltiple “Redundancia Modular Triple” con replica de votantes 
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 Redundancia activa:  

o Duplicación con comparación  

o Repuesto de reserva  

o Par y repuesto  

o Temporizador “watch dog” 

 

 Redundancia Híbrida: 

o Redundancia de auto purga 

o Redundancia N-modular con repuestos  

o Arquitectura triple-duplex 

 

Para la parte de control del sistema de  potencia se pueden proponer 2 tipos de redundancia: 

pasiva, de la cual se puede utilizar modular N; activa, se puede utilizar duplicación con 

comparación. Solo se aplican a la parte digital del sistema. 

 

Para esta configuración los N módulos son independientes y reproducen la misma función 

en paralelo, sus resultados son votados y su requerimiento es que N≥3. Para poder tener 

mayoría en votación N siempre tiene que ser impar y solo se tolera |N/2| de fallas. 

 

En la configuración de la figura 3.15 se observa si 2 de 3 entradas son 1 a la salida vamos a 

obtener 1 y si 2 de 3 entradas son 0 a la salida vamos a obtener 0. 

 

 

 
Figura 3.15.- Votación en Hardware.  

 

  

 

Para la configuración de duplicación con comparación, se puede observar en la figura 3.16 

un esquema de conexión. Con este tipo de redundancia solo es posible detectar la falla, pero 

no es capaz de tolerarla, a su vez si se encuentra un problema en la línea de entrada, en los 

dos módulos se presentara el mismo error. Para realizar la comparación se puede realizar 

utilizando dos entradas de una compuerta XOR, figura 3.17, de la cual si a la entrada las 

dos son iguales a la salida se obtiene un nivel bajo y si las entradas son diferentes se tiene 

un alto en la salida: 
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Figura 3.16.- Diagrama Redundancia Duplicación con comparación. 

 

 

 

 

 
Figura 3.17.- Comportamiento compuerta XOR. 

 

 

Para que el sistema pueda soporta el ambiente espacial, también es necesario un blindaje 

para reducir los problemas por radiación espacial, esto ayuda para determinar el tiempo de 

vida del sistema.  

 

Para el silicio se hace una estimación del nivel de dosis de ionización total al que se 

someterá el sistema en órbita con ayuda de la plataforma SPENVIS, y se asume una 

tolerancia a la radiación   de 5 krad para los componenentes semiconductores que se 

utilizarán, valor recomendado por SURREY satellite technology  para componentes COTS, 

para lo cual se tiene en cuenta que a partir de los 10-12 krad comienza a ser un valor de 

mucha importancia para la misión, esto por si se utilizan componentes COTS. Con la 

estimación de los niveles de radiación obtenidos con SPENVIS, grafica 3.9, o se determina 

el blindaje requerido para la misión con un factor de seguridad de 2, para lo cual en nuestra 

gráfica podemos ver que para 5 [krad] su blindaje es de 3.5 [mm] y con el factor de 

seguridad será de 7 [mm]. 
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Gráfica 3.9.- Estimación de recubrimiento de aluminio. 

 

 

3.3.6. Pruebas del sistema de potencia 

 

Para las pruebas de operación del sistema de potencia, como se mencionó con anterioridad 

fue necesario armar y probar por separado cada una de las configuraciones de los diferentes 

circuitos que componen al sistema de potencia para saber cuáles eran los que cumplían con 

los requerimientos para la misión. 

 

Para ello fue necesario primero hacer pruebas en tarjetas para prototipos (protoboards) para 

verificar sus configuraciones, comportamiento y funcionamiento. Una vez que son 

probados todos los componentes se procede a realizar la integración   que conforma el 

sistema de potencia. Esta primera integración también se realiza primero en las tarjetas 

protoboards. 

 

Una vez teniendo resultados del comportamiento y funcionamiento de todo el sistema 

integrado se procede a pasar  el sistema a la tarjeta fenólica, dicho procedimiento se 

menciona el punto  3.3.4. 

 

Una vez teniendo todo el sistema integrado en nuestra tarjeta fenólica y verificando que no 

se produzca ningún corto circuito se procede a realizar la prueba de funcionamiento. 
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Prueba de carga de baterías 

  

Para esta prueba se conecta el banco de baterías al panel solar, esto para verificar que el 

panel con el que se trabaja es capaz de soportar la demanda de energía de las baterías al 

momento de su carga. Para ello las baterías se colocan con una descarga del 10 % ya que 

este porcentaje de descarga es el máximo que puede soportar el panel solar al conectar todo 

el sistema. Al conectar el panel solar con las baterías se midió la demanda de corriente del 

banco de las baterías, esta demanda de corriente fue de 0.58 A, con lo que verifica que el 

panel solar es capaz de soportar la demanda de energía del banco de baterías al momento de 

su carga. 

 

Prueba de tarjeta del sistema de potencia 

 

Con los circuitos funcionando, probados por separado, por último fue necesario probar 

todos los circuitos del sistema de potencia en conjunto. Cuando la tarjeta del sistema de 

potencia se encontraba completamente armada se verificó que no se produjeran cortos 

circuitos, para ellos se probó la tarjeta por partes, primero se realizó la prueba de la fuente 

fija de 5 [V], para todas las pruebas de esta tarjeta se utilizó una fuente de poder antes de 

conectar el panel solar o las baterías, al realizar la prueba de esta fuente se presentaron 

varios cortos circuitos, esto fue provocado por la rebaba que aun se encontraba en la tarjeta, 

este problema se solucionó cepillando la tarjeta varias veces. Cuando se resolvió el 

problema de los cortos circuitos se verificó que la fuente fija nos entregara el voltaje 

deseado, cuando se corroboró que el voltaje de la fuente fuera el adecuado se colocó el PIC 

el cual es el encargado del sistema de control de este sistema.  

 

Para las pruebas del sistema de control se verificó que el contador para los multiplexores 

realizara su trabajo y los convertidores Analógicos/Digitales realizaran las conversiones 

correctas para las variables a medir.  

 

Prueba del sistema completo 

 

Para las pruebas del sistema completo se colocó el panel solar en un lugar en donde 

recibiera en su totalidad los rayos del sol, se conectó el banco de baterías y el panel solar a 

la tarjeta del sistema de potencia para polarizar la tarjeta. Una vez polarizando la tarjeta con 

el panel solar se verificó que la fuente principal entregara el voltaje adecuado para 

alimentar a todos los demás circuitos de esta tarjeta. 

 

Teniendo la tarjeta funcionando se midió el voltaje de las fuentes reguladas mediante el 

PIC, una vez medido el voltaje y corroborado que fuera el voltaje adecuado se procedió a 

colocar diferentes resistencias simulando la carga  de los demás subsistemas, a los cuales 

tiene como tarea la tarjeta de potencia proporcionar energía. Para esta prueba se colocó el 

banco de baterías con una descarga del 10 %, como ya se había mencionado esta descarga 

es la que puede soportar el panel solar,  al mismo tiempo se colocaron las diferentes cargas 

simulando los requerimientos energéticos mencionados en el punto 3.3.1.1., se fueron 

variando estas cargas hasta que las baterías se encontraron totalmente cargadas. Una vez 

que las baterías tuvieran su carga completa se dejó trabajando el sistema y se observó que el 

panel solar soportaba toda esta demanda de energía. 
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Después de que se probó el funcionamiento del panel con la demanda energética de las 

baterías y de los demás subsistemas se procedió a simular un eclipse, para lo cual se 

desconectó el panel solar de todo el sistema. Para este periodo solo trabajaron las baterías, 

en este periodo se colocaron las diferentes cargas para ver el periodo de tiempo en el cual el 

sistema puede trabajar normalmente hasta llegar al porcentaje límite de descarga que ya se  

mencionó. Se observó que el tiempo en que las baterías llegaban a un nivel de descarga del 

6 % era de 15 min, después de este porcentaje de descarga el sistema se puso en estado de 

ahorro de energía, esto fue la suspensión del suministro de energía a las cargas que atendía. 

Se colocó en estado de ahorro de energía para que en el momento en el cual el panel 

regresara a ser la fuente de energía principal fuera capaz de alimentar a todo el sistema de 

nuevo. Para el ahorro de energía no fue posible suspender del todo el suministro ya que 

como se tienen que tener el sistema de control activo para monitorear las variables, el 

consumo de este sistema es de 0.01 A, por lo cual no afecta en gran tamaño a la descarga de 

la batería por ende se suspende el suministro de energía cuando la descarga de las baterías 

llega al 6 %. 

 

Después de probar el periodo de eclipse se volvió a colocar el panel solar para volver a 

cargar las baterías y para que el sistema de control volviera a suministra energía a las cargas 

utilizadas.  

 

En la gráfica 3.10 se observa un ciclograma en el cual se muestra el comportamiento del 

sistema de potencia; en él se observa: el nivel de potencia requerida por los demás 

subsistemas, el nivel de captación de energía solar,  y el tiempo que pueden operar cada una 

de las configuraciones de potencia. Esto se diseña para el peor de los casos que se pueden 

presentar al momento del lanzamiento: cuando se encuentra con una captación de energía 

mínima o cuando se presenta el periodo de eclipse.    
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Gráfica 3.10.- Ciclograma del sistema de potencia. 

Media captación de energía solar. 

Potencia demandada al panel:  6 W. 

Subsistemas trabajando: CA, ST, SC. 

Tiempo estimado: 20 min. 

Menor captación de energía solar. 

Potencia demandada al panel:  5.5 W. 

Subsistemas trabajando: CA, ST, CU. 

Tiempo estimado: 20 min. 

Eclipse. 

Potencia demandada a las baterías: 3 W. 

Subsistemas trabajando: CA. 

Tiempo estimado: 15 min. 

Eclipse. 

Potencia demandada a las baterías:50 mW. 

Sistema en  stand-by. 

Tiempo estimado: 27 min. 

Mayor captación de energía solar. 

Potencia demandada al panel:  8 W. 

Subsistemas trabajando: CA, B, ST. 

Tiempo estimado: 20min. 

Inicio de 
operación en 

órbita.  

Peores  
casos 
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3.3.7. Pruebas en sonda aerostática 

 

Se tuvo la oportunidad de realizar las pruebas del módulo de regulación del sistema de 

potencia en condiciones reales, esto se llevo a cabo en las instalaciones de la NASA en Fort 

Sumner, Nuevo México en su división de pruebas con globos aerostáticos en el periodo de 

4 al 18 de agosto del 2013. 

 

Las pruebas solo se realizaron al módulo de regulación  ya que se tuvieron varias 

restricciones: la primera de ellas fue el no utilizar nuestro panel solar para poder alimentar a 

nuestro sistema ya que fuimos usuarios de la plataforma Pixqui. Esta plataforma 

proporcionaba el suministro de energía, la cual se obtienen mediante unas baterías que el 

grupo de NASA nos proporciona. 

 

La segunda restricción era que no se podía transmitir nada por telemetría ya que se podía 

llegar a interferir en la comunicación del experimento de NASA. La última de ellas fue que 

si en algún momento el equipo de NASA detectaba algún tipo de interferencia se 

suspendería el suministro de energía para plataforma Pixqui, donde se colocaría la 

plataforma Quetzal, esto para buscar el origen de la interferencia y poder solucionar el 

problema.  

 

Por lo tanto no se pudo probar el funcionamiento de todo el sistema de potencia ya que si 

nos suspendían el suministro de energía no podíamos tener nuestras baterías como respaldo. 

También se colocaron el sistema de telemetría y una cámara pequeña para probar su 

funcionamiento para otra misión en un futuro. Estos dos sistemas fueron los que el módulo 

de regulación  tenía la tarea de suministrar la energía necesaria para su buen 

funcionamiento. Otra de las restricciones fue la potencia que nos entregaron en la 

plataforma en la que se colocaron los subsistemas a probar. La potencia que nos entregaron 

fue de 6 [W], la cual proporcionan 12 [V]  y 0.5 [A], por lo cual se rediseño los rangos de 

regulación del módulo  para poder cumplir con los requerimientos necesarios para los 

subsistemas que se colocaron. 

 

El diseño que se modifico se acondiciono para poder recibir 12 [V] de DC para la entrada 

de DC-DC del convertidor principal, los módulos de regulación fueron acondicionados para 

los requerimientos  del sistema de adquisición de imágenes y el sistema de telemetría. Los 

cuales se alimentan con 5[V], 7 [V] y 12 [V], 12 [V] se toman directo de la entrada y los 

demás voltajes se toman de las fuentes que se diseñaron para el sistema de potencia.  

 

Otra de las modificaciones que se realizaron, fue el cambiar un transistor MOSFET por un 

TBJ, se modificó ya que al momento de realizar pruebas con las fuentes de alimentación el 

transistor  MOSFET no se puso en corte y saturación ya que el PIC no era capaz de 

polarizarlo por la corriente que nos entrega la salida de PWM por lo que se optó por utilizar 

un TBJ ya que como se polariza con voltaje y la salida del PIC fue capaz de polarizarlo y 

ponerlo en corte y saturación. 
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Teniendo los requerimientos de energía y los cambios necesarios se procede a la 

elaboración de la tarjeta para el sistema de regulación, para ello se utilizó la máquina CNC 

para el rediseño de la tarjeta. Teniendo la tarjeta lista se realizó el ensamblaje de los 

componentes.  

 

Una vez teniendo todo el módulo de regulación  funcionando, este se probó colocando los 

sistemas de telemetría y el sistema de adquisición de imágenes y así poder medir el nivel de 

consumo de potencia general, el cual fue de 4.8 [W] que representa el consumo total de 

nuestra plataforma para pruebas. 

 

Una vez teniendo lista nuestra plataforma para pruebas se conectó a la plataforma que nos 

suministraría la energía necesaria para nuestro módulo y los sistemas que alimentará. Se 

realizó el siguiente procedimiento:   

 

 Teniendo listas las dos plataformas conectadas, primero se realizaron pruebas de 

funcionamiento para verificar que no se produjera ningún corto circuito y que todo 

funcionara correctamente.   

 

 Teniendo las dos plataformas funcionando correctamente se realizaron pruebas de 

termo-vacío, figura 3.18, en una cámara especial la cual nos ayudó a verificar que 

los componentes utilizados pudieran soportar los cambios de temperaturas extremos 

así como de vacío. 

 

Se expusieron a las siguientes condiciones en una cámara de termo-vacío ubicada en el 

Instituto de Ciencias Nucleares ICN:  

 

 La presión máxima a la que se expuso fue a presión ambiente y la más baja a la 

que se sometió fue a 3 milibares. 

 El plato de la campana sin la estructura alcanzó una temperatura mínima de -26 

°C. 

 El plato de la campana con la estructura alcanzó una temperatura mínima de -10 

°C y máxima de 40 °C. 

 La estructura dentro de la campana alcanzó una temperatura de -9 °C en su 

punto más bajo aunque muchas partes no bajaron de 15 °C.   

 Uno de los chips de la plataforma que nos brinda energía alcanzó temperaturas 

de 80 °C, con un disipador llegó a temperaturas de 65 °C.  

 

 

Los valores obtenidos en las pruebas  no fueron los más  adecuados, ya que no fue posible 

tener  condiciones similares a las que la plataforma  iba a experimentar  en condiciones 

reales. 

 

Para el sistema de telemetría, por las restricciones mencionadas se tuvo que adecuar para 

que en lugar de transmitir datos solo los pudiera almacenar en una memoria SD. La cual 

almacenaba datos de temperatura y corriente, estos eran importantes para posteriormente 
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evaluar el comportamiento del sistema. El sistema de telemetría además se encargo de 

medir y almacenar  otras variables  más.  

  

El sistema de potencia no puede almacenar los datos que se están midiendo ya que el PIC 

con el que se trabaja no cuenta con la suficiente memoria para poder almacenar toda la 

información de los sensores, por lo que el sistema de adquisición de datos se encargó del 

almacenamiento de los sensores del sistema de potencia.  

 

Al momento de realizar las pruebas en la cámara de termo-vacío se presentaron problemas 

en la plataforma Quetzal, esto se presentó al momento de recabar la información de la 

plataforma.  

 

 
Figura 3.18.- Pruebas en cámara de vacío, la plataforma Quetzal se encuentra en la parte inferior. 

 

Este problema sucedió al momento de montar toda la plataforma de prueba, esto se 

encontró  después de realizar la prueba ya mencionada, ya que al momento de revisar los 

datos, figura 3.19, que se midieron se vio que la memoria no creó ningún archivo con la 

información necesaria. 
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Figura 3.19.- Extracción de datos, plataforma Quetzal. 

 

 

Como resultado no pudimos guardar  datos de temperatura ni corriente  durante las pruebas 

de termo-vacío. Al finalizar esta prueba la cual duró aproximadamente 1 día nos pudimos 

percatar del problema que presentaba y se trató de arreglar este error, nos percatamos que al 

mover el conector de las tarjetas no hacían muy buen contacto con la tarjeta donde se 

encontraba la memoria SD, por lo que sé sustituyo el conector. 

  

Otra prueba de las cuales se expuso el sistema de potencia así como la plataforma Quetzal 

fueran a unas pruebas de compatibilidad electromagnética (EMC por sus siglas en inglés) 

las cuales eran requeridas para poder saber si toda la plataforma unida no emitía  ruido 

electromagnéticos para no interferir con los experimentos de NASA. Estas pruebas se 

realizaron en la cámara anecoica ubicada en la Facultad de Ciencias de la UNAM   

 

Al realizar las pruebas de EMC se presentó el mismo problema que en las pruebas de 

termo-vacío, la memoria SD no almacenaba ningún dato. Este problema no afectó a las 

pruebas generales de EMC ya que se pudieron tener resultados de dicha prueba. Esta 

prueba se realizó para la plataforma en general, Pixqui y Quetzal. El problema del sistema 

de adquisición de datos se solucionó cambiando de nuevo el conector de la tarjeta.  

  

El equipo fue probado mediante el estándar EN 55022, esto para la caracterización de las 

emisiones electromagnéticas. Lamentablemente no se aprobó la prueba, los resultados 

quedaron inconclusos ya que el CPU de la plataforma principal dejó de funcionar. Los 

resultados muestran que el campo eléctrico fue mayor a los definidos por el estándar con el 
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cual se trabajó, esto quiere decir que si el CPU de la plataforma principal hubiera estado 

trabajando hubiéramos sobrepasado aún más los resultados del estándar. 

 

Las recomendaciones dadas por los expertos fueron: 

 

 Primero forrar la caja completamente de papel aluminio pegado con el Kapton. 

Segundo forrar la caja con Mylar pegado con Kapton. 

 Cubrir todas las orillas o filos de cada caja con de cinta de cobre o papel aluminio 

pegado con Kapton. 

 Rellenar todos los orificios y ranuras que se observen con papel aluminio pegado 

con Kapton.  

 

Todas estas recomendaciones se llevaron a cabo en las instalaciones de NASA en Fort 

Sumner, Nuevo Mexico ya que se tuvo que mandar la plataforma a Estados Unidos para sus 

respectivas pruebas. 

 

Una vez teniendo todas las tarjetas se dio a la tarea de verificar el funcionamiento de las 

dos plataformas. Al momento de verificar el funcionamiento, el sistema de potencia y el 

sistema de adquisición  de imágenes seguían funcionando correctamente, al momento que 

se revisó el sistema de adquisición de datos se observó que  no podía almacenar en la 

memoria SD. Se observo que el sistema de adquisición de datos presentaba algunos 

problemas. El primero se presentó en los conectores entre tarjetas, por lo que se optó por 

realizar las conexiones directas. El segundo se presento en los multiplexores con los que se 

hacía el barrido de los sensores. Para solucionar este  problema se improviso un circuito 

con otra tarjeta de pruebas, Arduino, la cual se agrego al sistema de adquisición de datos.  

 

Al realizar pruebas de funcionamiento de la plataforma Quetzal, se presento un corto 

circuito en el sistema de potencia, para ubicar el problema se probó por partes. El problema 

se identifico en la fuente principal, en el transistor de switcheo, este se había quemado por 

lo que se remplazó.  

 

Después de realizar los cambios y ajustes necesario para la plataforma de pruebas se probó 

todo en conjunto de nuevo para su ensamble, teniendo todo funcionando nos dimos a la 

tarea a ensamblar la plataforma en general para las respectivas pruebas con la góndola de 

NASA. Para la primera prueba, NASA nos facilitó un banco de baterías ya que la 

plataforma se alimentaría a este banco. Al realizar las pruebas se verificó el consumo de 

energía primero con la fuente, figura 3.20, para saber el consumo total y así poder solicitar 

el número de baterías necesarias para poder cumplir con los requerimientos de 10 horas de 

vuelo.  
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Figura 3.20.- Prueba final de la plataforma completa en las instalaciones de la NASA en Fort Sumner. 

 

 

Después de realizar las pruebas con la fuente de alimentación procedimos a realizar pruebas 

con un banco de baterías que nos proporciono la NASA, figura 3.21, este banco constaba de 

dos celdas que nos entregaban 29.89 [V] y con una carga de 1 [A] desciende hasta 26.1 [V]. 

Toda la plataforma está consumiendo 0.98 [A] cuando el voltaje de entrada es de 26 [V]. 

Para las pruebas nos proporcionaron otro banco de baterías que nos entrega 32 [V] con lo 

que pudimos realizar las pruebas necesarias para verificar el funcionamiento de la 

plataforma. 
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Figura 3.21.- Banco de baterías que se nos proporcionó por parte de la NASA. 

 

Para ver si toda la plataforma funcionaba solo se podía verificar con el consumo de 

corriente ya que no se podía verificar nada una vez teniendo la caja cerrada. 

 

Teniendo toda la plataforma funcionando correctamente se esperó la autorización para 

conectarnos a la góndola. Una vez teniendo la autorización procedimos a conectar la 

plataforma para realizar la última prueba ya que se iba a verificar que la plataforma no 

interfiriera con los experimentos de la NASA. Cuando se realizó la última prueba se colocó 

la góndola en la parte exterior del hangar de donde se ubicaba, figura 3.22. Esto se realizó 

para verificar la comunicación de la góndola con la estación terrena para poder realizar el 

vuelo. 

 

 
Figura 3.22.- Prueba final antes del vuelo (Góndola NASA). 
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El día que se realizó el vuelo, figura 2.23 y 2.24, lo pudimos monitorear mediante su 

ubicación ya que la góndola contaba con GPS (por sus siglas en inglés Global Positioning 

System). Gracias a este pudimos observar su ubicación y el tiempo de duración del vuelo. 

Este duró aproximadamente 8 horas y se pudo alcanzar una altura de aproximadamente 

unos 32 km.  

 

 
Figura 3.23.- Góndola antes del vuelo. 
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Figura 3.24.- Lanzamiento de la góndola donde va colocado nuestra plataforma. 

 

 

Cuando se recuperó la góndola la gente de la NASA empaquetó y envió la plataforma a 

México, cuando obtuvimos de regreso se desconectó, de la plataforma Pixqui, que nos 

brindaba energía para poder analizar los resultados en nuestro laboratorio. Cuando abrimos 

la caja de la plataforma de pruebas se analizaron los resultados del sistema de telemetría. 

Para el sistema de potencia como ya se había mencionado se monitoreó la temperatura y la 

corriente.  

 

En la gráfica 3.11 se puede observar la variación de la corriente con respecto al tiempo, en 

la línea roja que representa la corriente demandada por la fuente de 5 [V], en ella no se 

observa mucha variación ya que a esta fuente solo se conecto el PIC de la tarjeta del 

sistema de potencia, algunos sensores y una tira de leds que nos ayudo para el sistema de 

adquisición de imágenes. La línea azul y amarilla representa la corriente demandada por las 

fuentes de 7 y 12 [V], en estas líneas se observa que sí hay algo de variación ya que se 

conectaron las tarjetas de adquisición de datos y la tarjeta de adquisición de imágenes. En 

las gráficas se observa que se tienen pequeños picos de corriente, esto debido a que las 

tarjetas hacen un procesamiento de almacenamiento de información y esto presenta una 

pequeña demanda de corriente. Se observa que los voltajes suministrados por el sistema son 

los adecuados, de lo contrario alguno de los sistemas hubiera dejado de funcionar y los 

datos obtenidos hubieran sido recortados.  
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Gráfica 3.11.- Corriente vs tiempo.  

 

 

 A su vez se colocaron sensores de temperatura en las paredes de la caja y en ciertos 

componentes para ver su comportamiento. Para la tarjeta del sistema de potencia se 

colocaron sensores en dos transistores de las fuentes que se utilizaron, estos transistores son 

los transistores de switcheo en nuestras fuentes conmutadas.  

 

En la gráfica 3.12 se puede observar el comportamiento de los transistores de las 2 fuentes 

conmutadas que se utilizaron que fueron las de 5 [V] y 7 [V], el voltaje de 12 [V] que se 

utilizó se tomó directo de la plataforma que nos brindaba energía. 

 

 



Diseño del Prototipo del Sistema de Potencia                                                         Capítulo 3 

 

89 

 

 
 

Gráfica 3.12.- Temperatura vs tiempo.  

 

En la gráfica se pueden ver las temperaturas en las que estuvieron trabajando los dos 

transistores, se observa que cuando empiezan a trabajar se encuentran a temperatura 

ambiente, pero conforme va subiendo la góndola llega a un punto que alcanza temperaturas 

de un poco mas de 40 [°C] y una temperatura mínima de 9 [°C].  

 

Este incremento de temperatura se pudo ocasionar por el uso de la cinta kapton, la cual se 

utilizó para fijar los sensores de temperatura, esta cinta ayuda como aislante térmico, por lo 

que el uso de ella pudo haber provocado este incremento de temperaturas, se llegó a este 

resultado ya que se compararon las temperaturas de los sensores que se colocaron en las 

paredes de la plataforma y los resultados no fueron similares. 

 

Cuando obtuvo de regreso la plataforma Quetzal se verificó que todos los sistemas 

siguieran funcionando, esto nos sirve para verificar si el material utilizado para su 

construcción es capaz de soportar estos cambios de temperatura y el ambiente al que se 

expuso. Estos resultados ayudan para que en un futuro se tome en cuenta este tipo de 

materiales para otras misiones. 
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3.3.8. Conclusiones y recomendaciones 

 

En esta tesis se generó una propuesta para un primer prototipo del sistema de potencia para 

el satélite Quetzal el cual es capaz de almacenar y suministrar la energía necesaria para los 

demás subsistemas así como de la carga útil. Este diseño cumple con los requerimientos ya 

mencionados en el punto referente a la realización del subsistema: 

 

Tiempo  Sistemas   Potencia 

Con sol CA,B,ST 10 [W] 

Con sol  CA, SC,ST 8 [W] 

Con sol  CA,ST,CU 5 [W] 

Eclipse CA 1 [W] 

 

Con ello cumplir con el objetivo de su construcción mediante componentes COTS.  

 

Para el diseño de este sistema se propuso una topología DET. Se concluye que esta 

topología es adecuada para el funcionamiento del satélite; siempre y cuando las baterías, en 

el acoplamiento, no demanden más energía de la que puede entregar el panel al momento 

de trabajar.     

 

El conjunto de sensores de corriente es capaz de detectar las corrientes de interés para que 

el PIC tome la decisión de suspender el suministro cuando se presenten picos de corriente o 

sobredemandas. Cabe mencionar que los  sensores seleccionados ya han sido probados para 

misiones anteriores.  

 

En el caso del sensor de temperatura, termopar, se presentó una desventaja: las señales de 

salida que genera son demasiado pequeñas para que las detecte el PIC por lo que es 

necesario agregar un circuito de acoplamiento para este tipo de termopar. Debido a esto no 

son adecuados para estos casos, por lo tanto se recomienda utilizar termistores, los cuales 

ayudan a reducir el circuito de acoplamiento y la señal que generan pueden detectarse en 

las entradas del PIC. 

 

Los convertidores DC-DC utilizados en esta primera propuesta, tuvieron un desempeño 

conforme a lo esperado, tanto en las pruebas realizadas en el laboratorio como en el vuelo 

en globo estratosférico realizado en las instalaciones de la NASA. Es decir, en ambos casos 

el voltaje proporcionado fue el requerido para el funcionamiento de los sistemas a los 

cuales había que suministrar energía. Al principio, se presentó una caída en el voltaje de 

salida al conectar una carga a los convertidores debido a un inadecuado acoplamiento entre 

la parte digital y el circuito analógico. Esto se resolvió compensando el ciclo de trabajo de 

la señal proporcionada por el PIC. De esto se concluye que para tener un mejor desempeño 

del sistema de regulación, es necesario buscar el acoplamiento adecuado para no tener 

ajuste de carga al sistema; este ajuste solo es necesario cuando se tienen caídas de voltaje 

en el panel o baterías y los sistemas tienen que seguir en operación.  

 

El PIC16F877A cuenta con resolución capaz de detectar las variaciones de las variables de 

interés, medidos por el conjunto de sensores ya mencionados. Estas variables influyen en la 
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toma de decisiones como: compensar la salida de las fuentes, suspenderlas cuando se 

encuentren problemas con alguna de las variables a medir, y cuando es necesario su 

suspensión y activación en tiempo de eclipse; a través  de la manipulación de las señales de 

PWM que controlan a las fuentes de DC-DC. Por todos los resultados mostrados en este 

trabajo y por su desempeño en otras misiones espaciales este microcontrolador puede ser 

considerado como un elemento COTS apto para misiones espaciales de bajo presupuesto. 

 

Para el caso de las pruebas de tierra, el panel utilizado fue suficiente para la demanda 

energética, sin embargo, debe tomarse en cuenta que no es un panel de calidad espacial. 

Además el material del cual está hecho tiene una eficiencia del 14% lo cual no es pertinente 

para la aplicación. Debido a esto se recomienda la utilización de paneles con eficiencia de 

25%, el aumento de eficiencia tiene como consecuencia el aumento del costo.  

 

Al finalizar las pruebas de funcionamiento del sistema se puede observar que el PIC 

utilizado esta sobrado para las funciones que desempeña, por lo cual se puede utilizar un 

PIC16F873A, otra ventaja es el tamaño comparado al utilizado. Como la memoria del PIC 

no es suficiente para almacenar todos los resultados se propone el uso de una memoria 

micro SD, solo para prototipos terrestres, la cual servirá para el almacenamiento de los 

datos a medir. Para el sistema de vuelo, es necesaria la búsqueda de una memoria que sea 

capaz de soportar el ambiente espacial para este caso. Otro caso es utilizar el PIC como una 

computadora secundaria y toda la información adquirida mandarla a la computadora 

central, para su almacenamiento o envío de datos a la estación terrestre.   

 

Para las pruebas realizadas en la NASA, primero se probaron todos los sistemas en el 

laboratorio de las cuales no todas fueron satisfactorias, debido a que en las pruebas de 

termo-vacío no se obtuvieron datos del sistema y en las pruebas de EMC los resultados de 

la plataforma fueron negativos, debido a que emitía más ruido de lo que el estándar 

permite. Una vez estando en las instalaciones de la NASA, con las modificaciones 

necesarias, las pruebas fueron satisfactorias. Con las pruebas de EMC se concluye que es 

necesario mitigar la interferencia electromagnética, esto para no interferir con otras 

plataformas satelitales, al momento del lanzamiento, o entre los mismos sistemas.  

 

También se concluye que las recomendaciones ya mencionadas en este documento: 

 

 Primero forrar la caja completamente de papel aluminio pegado con el Kapton. 

Segundo forrar la caja con Mylar pegado con Kapton. 

 Cubrir todas las orillas o filos de cada caja con de cinta de cobre o papel aluminio 

pegado con Kapton. 

 Rellenar todos los orificios y ranuras que se observen con papel aluminio pegado 

con Kapton.  

 

 

Sirven para corregir problemas de disipación electromagnética para pruebas como las 

realizadas.   
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Los datos recabados arrojaron información del comportamiento de los sistemas a probar, en 

este caso el sistema de regulación cumplió con el objetivo de suministrar la energía 

requerida y mantenerse activo para mantener activos los demás sistemas. 

 

Para futuras misiones recomiendo la realización de pruebas en globos estratosféricos, esto 

para probar los sistemas en condiciones semi-reales y poder validar los sistemas. Estas 

pruebas también servirán para validar material.   
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Apéndice 
  

A. Fórmulas  
 
 

Fuente buck con LM3524N: 
  
Vin= 18.5 [V] 
Vout= 5 [V] 
Iout= 1 [A] 
Vrizo= 5 [mv] 
fosc= 25 [kHz] 
R3=R4= 10 [kΩ] 
Cf= 0.1 [µF] 
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Número de vueltas para el inductor:  

 
dext= 13.72 [mm] 
dint= 6.12 [mm] 
h= 7.29 [mm] 
µ= 5000 
L= 0.364 [mH] 
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Fuente de 5 V:  

 
Vin= 18.5 [V] 
Vout= 5 [V] 
Iout= 1.5 [A] 
Vrizo= 5 [mv] 
fosc= 25 [kHz] 
 

  
                   

               
= 

              

                  
                        

 

  
          

                   
= 

         

                  
              

 
Número de vueltas para el inductor:  

 
dext= 13.72 [mm] 
dint= 6.12 [mm] 
h= 7.29 [mm] 
µ= 5000 
L= 0.243 [mH] 
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Fuente de 3.3 V:  

 
Vin= 18.5 [V] 
Vout= 3.3 [V] 
Iout= 1.5 [A] 
Vrizo= 5 [mv] 
fosc= 25 [kHz] 
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Número de vueltas para el inductor:  

 
dext= 13.72 [mm] 
dint= 6.12 [mm] 
h= 7.29 [mm] 
µ= 5000 
L= 0.180 [mH] 
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B. Código 
 

#include<16f877.h> 

#device adc=10 

#fuses HS,NOPROTECT 

#use delay (clock=20000000) 

#use rs232 (baud=9600, xmit=pin_c6, rcv=pin_c7  

#org 0x1F00, 0x1FFF void loader16F877(void){} 

#include<lcdr.c> 

#use I2C(slave, sda=PIN_C4,scl=PIN_C3,address=0xa0,FORCE_HW) 

 

float q,r,t,i,m,w;   

#INT_SSP 

void leer(){ 

   i2c_write(q);  

   i2c_write(i); 

   i2c_write(t); 

} 

 

 

void main (){ 

  int contar=0; 

   long p,c,o; 

     

   setup_ccp2(ccp_pwm); 

   setup_ccp1(ccp_pwm); 

   setup_timer_2(T2_DIV_BY_1,200,16); 

   setup_adc_ports(AN0); 

   setup_adc(ADC_CLOCK_INTERNAL); 

   lcd_init(); 

    

   while(1){ 

    

      set_pwm2_duty(50); 

      set_pwm1_duty(80); 

      output_d(contar); 

      delay_ms(100); 

      contar++;  

      if(contar==9)                     

      {                               

         contar=0; 

      }     

      set_adc_channel (0); 

      delay_us(50); 

      p=read_adc(); 

      q=(p*5.0)/1024.0;  

      if (contar=1,contar=0) 
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      { 

      q=(p*5.0)/1024.0; 

      w=q+15; 

      } 

      if(contar=1) 

      { 

      if(q<3.6) 

      { 

      set_pwm2_duty(100); 

      } 

      } 

      

      lcd_gotoxy(6,1); 

      lcd_putc("v="); 

      lcd_gotoxy(8,1); 

      printf(lcd_putc,"%f",q); 

       

      set_adc_channel (1); 

      delay_us(50); 

      c=read_adc(); 

      r=(c*5.0)/1024.0; 

      t=(0.345+r)/0.0415; 

      lcd_gotoxy(13,1); 

      lcd_putc("t="); 

      lcd_gotoxy(15,1); 

      printf(lcd_putc,"%f",t); 

       

      set_adc_channel (2); 

      delay_us(50); 

      o=read_adc(); 

      m=(o*5.0)/1024.0; 

      i=(m-2.528)/0.064; 

      lcd_gotoxy(13,2); 

      lcd_putc("i="); 

      lcd_gotoxy(15,2); 

      printf(lcd_putc,"%f",i); 

      lcd_gotoxy(5,2); 

      printf(lcd_putc,"Muestras"); 

      delay_ms(500);//tiempo para el contador 

   }//while  

} // main  
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C. Hojas técnicas   
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