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Resumen

El objetivo principal del presente trabajo de tesis fue disenar software operativo y hacer uso de diversos proto-
colos de comunicacién para poder obtener y transmitir datos de telemetria y descarga de imagenes de un satélite
a una estacién terrena. Todo el software fue implantado dentro de la computadora de vuelo de un satélite cuyas
dimensiones, peso y tamano estan especificados dentro del estandar cubesat. La computadora de vuelo esta basada
en un microcontrolador de 32 bits de Texas Instruments y cuenta con un magnetémetro triaxial, un reloj en tiempo
real, diversos sensores de temperatura, protecciones de sobrecorriente contra efecto latch up y dos memorias flash
externas.

El software generado a partir de los objetivos planteados contempla los siguientes aspectos: manejo y control

de una camara con sensor CMOS monocromaético, uso del bus I2C como principal protocolo de comunicacién entre
subsistemas satelitales, uso del protocolo UART o puerto serie para el envio de imdgenes por medio de un radio en
banda S, uso del protocolo SPI para la interaccién con las memorias flash y reloj en tiempo real y uso del protocolo
1-wire para obtener lectura de los sensores de temperatura dispersos en el satélite.
Todo el software desarrollado permite a la computadora de vuelo interactuar con los demés subsistemas satelitales
de manera que ésta pueda realizar un manejo, obtencién, almacenamiento y envio de telemetria satelital e imdgenes
a una estacién terrena. Adicionalmente se desarrollaron comandos operativos que permiten al satélite tener auto-
nomia para poder operar y recuperarse ante un problema presente en un ambiente espacial.

El método empleado para validar el subsistema de computadora de vuelo consistié en generar software basico
que permitiera leer valores fijos dentro de los registros de control en cada dispositivo. Con esto se asegura que el
microcontrolador se comunica correctamente con cada uno de los dispositivos por medio del protocolo de comunica-
cion empleado. También, se procedié a validar los comandos operativos que permiten el manejo, almacenamiento y
envio de telemetria e imdgenes. Para lograrlo se usé un software de estacion terrena el cual muestra la informacién
recibida de manera gréfica y/o de forma numérica. La interpretacién de datos y el correcto despliegue de imdgenes
por parte del software de estacion terrena nos permite validar que la computadora de vuelo recolecta, almacena y
envia telemetria de forma exitosa mediante una comunicacién en la frecuencia UHF/VHF y banda S.

VIII



Abstract

The main objective of this thesis proposal was to design operating software and make use of several commu-
nication protocols in order to collect and transmit telemetry data and downloading images from the satellite to a
ground station. All the software was implanted into the on board computer of a satellite whose dimensions, weight
and size are specified within the cubesat standard. The on board computer is based on a 32 bit microcontroller of
Texas Instruments, a triaxial magnetometer, a real time clock, temperature sensors, overcurrent protection against
latch up effect and two external flash memories.

The software generated from the goals includes the following points: management and control of a camera with
monochromatic CMOS sensor, use of I2C bus as a main communication protocol between satellite subsystems, use
of UART protocol or serial port to transmit images with a S band radio, use of SPI protocol for interaction with
flash memories and real time clock and finally use of 1-wire protocol to get data of all temperature sensors within the
satellite. All the software developed allows the on board computer interacts with others subsystems of the satellite
so that the on board computer does management, obtain, store and transmit telemetry and images to a ground
station. Additionally operational commands that allow the satellite to have autonomy to operate and recover from
a problem present in a space environment were developed.

The method used to validate the on board computer was generate basic software to read fixed values in the
control registers on each device. This ensures that the microcontroller is successfully communicating with each
device via the communication protocol used. Operational commands were also validated with the use of a ground
station software which displays the received information graphically and numerically. Data interpretation and proper
display of images by the ground station software allow us to validate that the on board computer collects, stores
and send telemetry successfully by a communication in the UHF/VHF frequency and S band.
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Capitulo 1

Introduccion

La necesidad cada vez més grande de mayor capacidad y mayor complejidad en satélites [1], condujo a un
crecimiento natural en la masa de los satélites. Esta tendencia fue limitada en un inicio por la capacidad de los
lanzadores disponibles y después por todos los requerimientos de infraestructura y gran inversiéon por parte de las
agencias espaciales. Como resultado de esto, se ha provocado una revolucién espacial que ha dado como resultado
la aparicién de satélites pequenos.

1.1. Filosofia de diseno de satélites pequenos

El programa de tecnologia de satélites pequenos (SSTP, por sus siglas en inglés) de la NASA [2] clasifica a los
satélites pequenos como aquellos satélites que cuentan con una masa inferior a 180 kg. Dentro de esta clasificacién,
los satélites pequenos a su vez son agrupados de acuerdo a su peso, teniendo asi: minisatélites con una masa de
100-500 kg, microsatélites con una masa de 10-100 kg, nanosatélites con una masa de 1-10 kg y picosatélites con
una masa por debajo de 1 kg. Esto se ilustra graficamente en la figura 1.1.

¢ &

Picosat Nanosat Microsat Minisat Satélite pequeno Satélite grande

1kg 10 kg 100 kg 500 kg 1000 kg

Figura 1.1: Clasificacién de satélites

Los satélites pequetios son construidos en tiempos de desarrollo cortos [1] (generalmente entre 12 y 18 meses)
a un costo relativamente bajo y haciendo un uso maximo de componentes comerciales (COTS, por sus siglas en
inglés). Los satélites estdn pensados, especificamente, para lograr sus objetivos de misién en el tiempo de vida al
cual fueron disenados. Los objetivos de la misién deben ser claros de tal forma que se alcance la mayoria de éstos
con un costo minimo, por lo general con el objetivo de alcanzar 80 % de los objetivos de la misién con un 20 %
del costo. Las principales diferencias entre la filosofia de diseno de satélites pequenos y satélites convencionales son
mostradas en la figura 1.2.

Hoy en dia, el rdapido desarrollo de dispositivos electrénicos permite que los satélites pequenos hagan uso de
tecnologia nueva, sin uso previo en el espacio, generando la incertidumbre de si el dispositivo serd capaz de funcionar
correctamente, puesto que no fue disenado para uso espacial.

En misiones satelitales convencionales, se tiene suficiente tiempo y recursos para llevar a cabo un programa
exhaustivo de pruebas en tierra antes del vuelo, pero esto es problemaético si existe un bajo costo y tiempo de diseno
corto como es el caso de los satélites pequenos.



Para reducir el riesgo asociado al uso de componentes COTS, se debe confiar en la experiencia y pruebas a nivel
de sistemas en lugar de realizar comprobacién en dispositivos individuales. Sin embargo, también se requiere que
los ingenieros de diseno tengan un conocimiento del entorno al que sera sometido su sistema y el uso de técnicas
apropiadas de diseno. Algunas de las medidas empleadas podrian ser las siguientes:

= Minimizar la variedad de dispositivos o materiales.
= Evitar el uso de substancias téxicas, volédtiles o substancias explosivas.

Mantener interfaces simples.

= Minimizar partes moviles.

Evitar bucles en software.

Misiones Misiones
convencionales con satélites
L equefios . 3
Reduccion Menor nimero pea Manejo Mayor nimero
de riesgos de misiones de riesgos de misiones
Incremento Reduccion
de costos de costos

Figura 1.2: Filosofia de satélites convencionales vs satélites pequenos

1.2. Estandar Cubesat

Iniciado en 1999, el proyecto cubesat [3] empezé como una colaboracién de esfuerzo entre el profesor Jordi Puig
Suari de la California Polytechnic State University (Cal Poly, por sus siglas en inglés), San Luis Obispo, y el profe-
sor Bob Twiggs de Stanford University s Space Systems Development Laboratory (SSDL, por sus siglas en inglés).
Siguiendo con la filosofia de disenio de un satélite pequeno, el propdsito del proyecto es proporcionar un estandar
de diseno de nanosatélites y picosatélites para reducir costos y tiempo de desarrollo, incrementar accesibilidad al
espacio y generar lanzamientos constantes. En este momento, el proyecto cubesat es una colaboracién internacional
con alrededor de 100 universidades, preparatorias y dependencias privadas desarrollando nanosatélites con expe-
rimentos cientificos. Un cubesat estd basado en un satélite cibico con dimensiones de 10 x 10 x 10 cm (1U), sin
embargo, también puede ser compuesto por combinaciones como 10 x 10 x 20 cm (2U) o 10 x 10 x 30 cm(3U).
La figura 1.3 muestra, del lado izquierdo, la estructura de un cubesat 1U y, en el centro y derecha, la interfaz de
lanzamiento o P-POD.

Figura 1.3: Estructura cubesat 1U y P-POD



Puesto que la principal misién del programa cubesat es proporcionar acceso al espacio a satélites pequenos, Cal
Poly desarrollé el Poly Picosatellite Orbital Deployer (P-POD, por sus siglas en inglés) como método de proteccién
al satélite cubesat y al vehiculo lanzador. Una vez considerado lo anterior, los desarrolladores de cubesats deben
asegurar el éxito de su satélite con la implementacién de pruebas y verificacién de sus subsistemas. Algunas de estas
pruebas son: vibracion, ciclado térmico, prueba de impacto e inspeccién visual.

La figura 1.3 muestra una estructura correspondiente a un cubesat 1U y la interfaz de expulsién o P-POD.

Al igual que un satélite convencional grande, un cubesat cuenta con diversos subsistemas [5] y cada uno de ellos
tiene la capacidad de operar en forma independiente. A continuacién se presentan los subsistemas satelitales y se
describen sus principales objetivos.

1.- Subsistema de control y orientacién. El subsistema de control y orientacién tiene como objetivo estabilizar
y orientar un satélite con respecto a un punto de referencia. Dependiendo de los objetivos de la mision, el satélite
tendra diferentes requisitos de apuntamiento. En algunas ocasiones el satélite puede mantenerse girando pero
en otras es necesario que senale una ubicacién en especifico. Para lograr esto, el subsistema debe contar con
dispositivos de referencia como son: sensores de horizonte de tierra, sensores de sol, rastreador de estrellas o
magnetometros que le permiten medir el campo magnético terrestre. En cuanto a dispositivos de control puede
contar con: propulsores, ruedas inerciales, bobinas de torque magnético y gradientes de gravedad.

2.- Subsistema de potencia. El subsistema de potencia eléctrica se encarga de suministrar, almacenar, regular
y distribuir la energfa a todo el satélite. Este subsistema puede hacer uso de tres fuentes diferentes: Solar con
el uso de celdas solares, nuclear con el uso de reactores y en forma quimica empleando baterias. Debido a su
tiempo de vida, un cubesat emplea tinicamente dos de estos métodos, solar y quimica.

3.- Subsistema de control térmico. Este subsistema se encarga de mantener la temperatura del satélite dentro
de los rangos de temperatura especificados, evitando asi danos en algunos componentes electrénicos o baterias.

4.- Propulsién. El subsistema de propulsién permite al satélite modificar su érbita (si es necesario), mantener su
orbita debido a perturbaciones y, a veces, como un complemento para el subsistema de control y apuntamiento
satelital. Para lograr esto, se hace uso de propulsores de diversos tamanos dependiendo de la capacidad del
satélite.

5.- Subsistema de manejo de datos. La mayoria de los satélites se dedican a la recoleccién y transmision de cierto
tipo de informacién, incluso si éste satélite no fue disenado para uso en telecomunicaciones. Este subsistema
se encarga de recolectar datos de la carga 1til y enviarlos a la estacion terrena. Los datos recolectados pueden
ser transmitidos a medida que se obtienen o pueden ser almacenados para su posterior transmision. El satélite
puede contar con diferentes métodos de enlace de bajada y uso de frecuencias como: VHF, UHF, banda S (2-4
GHz), banda X (8-10 GHz), banda K (13-15 GHz), etc.

6.- Control de telemetria y rastreo. La telemetria es un aspecto muy importante y con la que la mayoria de
los satélites cuenta. La telemetria contiene informacién relacionada al estado del satélite y sus subsistemas, de
tal forma que la estacion terrena pueda modificar mediante uso de comandos futuras acciones. Hoy en dia, los
satélites tienen la capacidad de almacenar instrucciones y realizarlas después de manera autéonoma.

Cabe destacar que en algunas ocasiones, el subsistema de manejo de datos y control de telemetria y rastreo, son
asociados en un mismo subsistema permitiendo conservar peso y espacio en el satélite.

7.- Computadora de vuelo. El subsistema de computadora de vuelo interactiia con los diferentes subsistemas
satelitales y se encarga de realizar tareas o funciones especificadas por el disenador como pueden ser:
= Control de altitud
= Control de navegacion
= Procesamiento de comandos
= Procesamiento de telemetria
= Manejo de carga titil satelital
= Manejo de potencia eléctrica
= Recuperacién ante una falla

= Manejo de datos.



1.3.

Las funciones que realiza la computadora de vuelo pueden ser complejas o simples dependiendo el grado de
autonomia con que el satélite fue diseniado. Una gran autonomia corresponde a mayor capacidad computacional,
de tal manera que el sistema pueda operar y tomar decisiones ante una falla sin necesidad de interactuar con
alguna estacion terrena durante meses.

Estructura. La estructura satelital contiene y protege toda la electrénica del satélite. Esta debe ser capaz de
sobrevivir el violento proceso de lanzamiento y posicionamiento, ser capaz de desplegar partes mecanicas mdviles
y finalmente mantener la integridad del satélite durante maniobras y cambios de orientacién y posicionamiento.
La estructura satelital generalmente corresponde al 20 % de la masa total del satélite, sin embargo, este peso se
debe en gran medida al soporte de la carga ttil satelital.

Estacion terrena. Aunque la estacién terrena no es un subsistema contenido en el satélite, ésta no deja de ser
importante debido a que es parte de un sistema espacial completo. La estacion terrena se encarga de facilitar el
control del satélite monitoreando sus tareas, transmitiendo y recibiendo informacién recolectada y ordenandola
en una manera simple para el usuario.

Protocolos de comunicacién en cubesats

Un punto muy importante a tratar cuando se habla del diseno de un cubesat, es lo referente a el o los protocolos

de comunicacién a usar. Hoy en dia, son diversos los protocolos de comunicacién usados por los satélites cubesat y
cada uno es empleado de acuerdo a los requerimientos de cada misién. Mientras que el bus USB (Universal Serial
Bus) y CAN (Controller Area Network) son usados esporadicamente, el protocolo de comunicacién 12C [6] es el
estandar mas popular para satélites pequenos. Algunas de las caracteristicas del bus I2C son las siguientes:

» Unicamente se requieren dos lineas; linea de datos (SDA) y linea de reloj (SCL).

= Cada dispositivo conectado al bus cuenta con una direccién tnica y diferente que le permite mantener una
comunicaciéon maestro-esclavo.

= Su comunicacién es bidireccional con palabra de datos de 8 bits a una velocidad de 100 kbit/s en modo
estdndar, 400 kbits/s en modo rapido y hasta 3.4 Mbit/s en modo de alta velocidad.

= Consumo de corriente extremadamente bajo.
= Gran inmunidad al ruido.
= Amplio rango de temperatura de operacién.

= Integrado en gran parte de circuitos integrados.

La siguiente tabla muestra algunos protocolos de comunicacién usados por cubesats y fue obtenida a partir de

una busqueda [4] por las principales caracteristicas de cada misién satelital:

Satélite Protocolos de comunicacién | Lugar de desarrollo

Aalto-1 12C,SPI,UART Aalto University, Finlandia

All-Star 12C,SPI Colorado Space Grant Consortium, EUA
Cute-1 SCI TITech y SRTL, Tokyo

Delfi-C3 12C Delft University of Technology, Holanda
Delfi-n3Xt 12C Delft University of Technology, Holanda
GOLIAT 12C,SPI Romanian Space Agency, Rumania
KySat-1 UART,I12C,SPI Kentucky Space Consortium, EUA
M3/M-Cubed | 12C,SPI,USART,USB University of Michigan, EUA

RAX 12C University of Michigan, EUA
ROBUSTA CAN,SPI University of Montpellier, Francia
Xatcobeo 12C University of Vigo e INTA, Espana

Tabla 1.1: Cubesats y protocolos de comunicacién




Como se puede observar en la tabla, existen diversas universidades y organizaciones de diferentes partes del
mundo que ya tienen una misién satelital exitosa y a medida que el tiempo pasa, mas y mdas universidades de
diversos paises se han empezado a interesar en el desarrollo de satélites cubesat. No es extrano que cada dia
observemos distintas misiones satelitales probando diversos tipos de experimentos, circuitos electréonicos, diversos
protocolos de comunicacién y nuevos algoritmos que han permitido mejorar el diseno y aumentar la probabilidad
de éxito en misiones futuras.

1.4. Retos en un ambiente espacial

Cuando hablamos del disenio de un satélite, siempre debemos tomar en cuenta que éste serd sometido a un
ambiente totalmente diferente al que experimentaria estando en tierra. En muchos sentidos, el ambiente espacial es
hostil con dispositivos electrénicos y demés hardware contenido dentro del satélite por lo que, el satélite debe ser
pensado para trabajar en este ambiente.

A continuacién se presentan algunos efectos que padece un satélite en el espacio, debido en gran medida, a la
presencia del sol.

Temperatura: Un satélite en 6rbita [5] puede modificar su temperatura debido a distintas fuentes de calor,
como son la exposicion directa a la radiacion solar, emisiones infrarrojas de la tierra y calor generado por su propio
sistema. En la mayoria de los casos, las fuentes de calor pueden tener ciclos ya que el satélite pasard de la luz a la
obscuridad y viceversa, generando cambios de temperatura rapidamente. Por todo lo anterior, el satélite debe ser
capaz de operar y, si es posible, tener un manejo de temperatura para evitar que dispositivos electrénicos, baterias,
etc., pueden resultar danados. La imagen 1.4 muestra como la temperatura [5] puede variar con respecto a la altura
de la superficie de la tierra.
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Figura 1.4: Altura vs temperatura

Radiacién: La radiacién espacial [7] es generada por particulas emitidas por diversas fuentes dentro y més alla
del sistema solar. Las particulas de alta energia pueden llegar a depositar una carga eléctrica dentro de componentes
electrénicos e inclusive cambiar la estructura fisica de los materiales. Para el caso de una drbita terrestre baja (LEO,
por sus siglas en inglés) entre 200 y 2000 km de la superficie de la tierra, la exposicién a rayos césmicos y particulas de
erupciones solares, aumenta a medida que se aumenta la altitud y la inclinacién del satélite con respecto al ecuador.
Sin embargo, en la érbita LEO, el campo geomagnético terrestre puede llegar a proporcionar cierta protecciéon ante
la radiacién presente. Los efectos que sufre un satélite pueden ser divididos en dos dreas: dosis total ionizante (TID,
por sus siglas en inglés) y efectos de evento unico (SEE, por sus siglas en inglés).



TID se manifiesta como fallas funcionales, modificacién de voltajes, entre otros y es debido a acumulacién de energia
depositada en el material.

SEE ocurre cuando un ion golpea el material depositando suficiente energia en el dispositivo. Dentro de los SEE,
existen dos categorias: ”soft errors” y "hard errors”.

Un caso de soft errors es el single event upset (SEU), que afecta principalmente memorias o registros de datos y se
manifiesta cambiando valores de bits (bit-flip).

En cuanto a hard errors existe el single event latchup (SEL) en donde el dispositivo excede la maxima corriente
especificada y, en caso de que el dispositivo no se desenergice, éste sera destruido.

1.5. Objetivos de la tesis

El Instituto de Ingenieria de la UNAM en conjunto con algunas dependencias del Instituto Politécnico Nacional
y en coordinacién por parte de la Agencia Espacial Mexicana, estan desarrollando un proyecto satelital con el prin-
cipal objetivo de poner en érbita un nanosatélite basado en el estandar cubesat. Este proyecto, a su vez, permitira
que un equipo de estudiantes obtenga gran experiencia en el diseno y realizacién de un sistema satelital real.

El cubesat estd disenado para operar en la 6rbita baja de la tierra (LEO, por sus siglas en inglés) a una altura
entre 400 y 600 km de la superficie terrestre. El satélite cubesat cuenta con subsistema de potencia, computadora
de vuelo, subsistema de control y orientacién, subsistema de comunicaciones en UHF/VHF y banda S y una cdmara
con sensor CMOS monocromaético como carga 1util con el objetivo de capturar imagenes.

Este trabajo de tesis tiene como objetivo principal el disefio de software y uso de diversos protocolos de comu-
nicacién para obtener y transmitir datos de telemetria y descargar imagenes a una estacién terrena. El software
estard contenido dentro del subsistema de computadora de vuelo y se hard uso del bus I2C como principal protocolo
de comunicacién entre subsistemas.

Ademaés de su objetivo principal, el software disenado permitird a la computadora de vuelo realizar tareas tales
como:

= Recoleccién de telemetria para conocer el estado del satélite en linea de vista y/o capacidad de almacenamiento
para su posterior descarga.

Manejo de la camara satelital permitiendo captura y almacenado de imagenes en dos tamanos distintos.

Rutinas para mantener la integridad del satélite ante fallas de temperatura y radiacién que se presenten.

Programacién de acciones a realizar como captura de iméagenes y captura de datos orbitales.

Rutinas iniciales cuando el satélite es expulsado del P-POD.

1.6. Organizacién de la tesis

El contenido de esta tesis esta organizado de la siguiente maneras:

El capitulo 1 describe qué es un satélite pequeno y compara la filosofia de diseno entre un satélite convencio-
nal y un satélite pequeno. Dentro de los satélites pequenos se describe el estandar cubesat y el ambiente espacial al
cual serd expuesto. Se nombran algunos protocolos de comunicaciéon usados por cubesats, dando principal énfasis
en el bus I12C, y finalmente se presentan los objetivos del presente trabajo de tesis.

En el capitulo 2 se presenta la arquitectura satelital propuesta por el equipo de trabajo del Instituto de Inge-
nierfa. Se da una breve descripcién de cada subsistema y se dard principal énfasis a los subsistemas encargados de
la implantacién de software y adquisicion de telemetria e imégenes.

El capitulo 3 describe principalmente la fase de disefio de software y los protocolos de comunicacién empleados
para realizar las tareas relacionadas a la telemetria. Se describen también los comandos operativos y las tareas a
realizar de forma auténoma por el satélite para evitar o reaccionar ante las adversidades de operar en un ambiente
espacial.



El capitulo 4 presenta los resultados experimentales obtenidos a partir del software desarrollado. Los resultados
incluyen, control de la cdmara para captura y descarga de imégenes, manejo y obtencién de telemetria satelital,
etc. Toda esta informacion es interpretada mediante el uso de un software de estacién terrena implantado en una
PC y dicho software serd descrito en este capitulo.

Finalmente, el capitulo 5 presenta los objetivos alcanzados, define mejoras al diseno de software y se dan algu-
nas recomendaciones para trabajo futuro.



Capitulo 2

Arquitectura Satelital y Hardware usado

Debido a que la computadora de vuelo interactia con los diferentes subsistemas satelitales, este capitulo tiene
el objetivo de presentar la arquitectura, el hardware y demads subsistemas que contendra el cubesat de manera que
el lector pueda ver claramente los alcances de la misién.

El cubesat disenado cuenta con una configuracién 3U (10cm x 10cm x 30cm) y un peso aproximado de 4kg. El
cubesat contard con todos los requerimientos necesarios para poder ser transportado y posteriormente expulsado
desde el P-POD o interfaz de lanzamiento. La estructura disenada estd hecha de aluminio 7075-t6 con un término
anodizado el cual evitard una prematura corrosiéon del material. Por las dimensiones de la estructura, cada tarjeta
electrénica debid ser disenada para contener sus componentes electrénicos en una area de 9.5 x 9.5 cm.

La figura 2.1 presenta la estructura satelital y el ensamble final del satélite sin antenas.

Figura 2.1: Estructura y ensamble final del satélite cubesat



2.1. Subsistema de Potencia Eléctrica

El subsistema de potencia eléctrica proveerd, almacenara y distribuird la energia eléctrica a cada subsistema
y componente del cubesat. Este subsistema consiste de 4 paneles solares distribuidos sobre la parte exterior del
satélite, un conjunto de baterias de polimero de litio, y hardware diverso para generar la distribucion de voltajes y
corrientes. El control de éste subsistema se logra con el uso de un microcontrolador de la familia MSP430 de Texas
Instruments y, adicionalmente, diversos convertidores analégico-digital (ADC, por sus siglas en inglés), con el fin
de conocer el valor real de los voltajes y corrientes generados. La figura 2.2 es una vista general del funcionamiento
del subsistema de potencia eléctrica y la forma en cémo se distribuye la energia.
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Figura 2.2: Diagrama a bloques del subsistema de potencia

Como muestra la imagen, el arreglo de paneles debera ser capaz de almacenar la suficiente energia en las baterias
para que el satélite pueda operar en modo eclipse o a la sombra. Debido a los diversos voltajes que manejan los
subsistemas satelitales, fue necesario el uso de fuentes conmutadas o fuentes DC/DC que permiten la reduccién de
los niveles de voltaje y, en todos los casos, el microcontrolador esperard la senal de mando desde la computadora
de vuelo para poder encender o apagar algiin subsistema. Cabe mencionar que el subsistema de potencia eléctrica
cuenta con circuitos de proteccién, permitiendo apagar cualquier subsistema en caso de presentarse un efecto de
sobrecorriente sin necesidad de esperar la orden desde la computadora de vuelo.

La figura 2.3 muestra la tarjeta electréonica del subsistema de potencia eléctrica fabricada por el Ing. Jorge

Gonzalez Vergara como parte del proyecto y que forma parte del equipo de trabajo del Instituto de Ingenieria
UNAM.

Figura 2.3: Tarjeta electrénica de potencia eléctrica



2.2. Subsistema de Comunicaciones

El subsistema de comunicaciones consta de dos médulos comerciales que permitirdan generar el enlace de comu-
nicacion entre el cubesat y la estacion terrena para el intercambio de datos y telemetria. Los médulos son el He-100
para comunicaciones en UHF/VHF y el radio de comunicaciones en banda S, Microhard n2420.

El He-100 [8] es un sistema de comunicacién compatible con el estandar cubesat y se caracteriza por tener seleccién
de frecuencia y potencia de salida variable. Ademads, tiene la capacidad de comunicarse con estaciones terrenas en
las frecuencias de radio aficionados a una velocidad de 1200 bps, 9600 bps o grandes velocidades de transmisién
con modulacién GMSK. El radio transmite a una frecuencia de 440 MHz y recibe a una frecuencia de 140 MHz
contando con la opcién de modificar dichas frecuencias por software. La comunicacién entre radios se logra usando
el protocolo de comunicaciéon AX.25 o con el uso de un protocolo binario especificado.

Adicionalmente, cuenta con una senal de beacon la cual corresponde a un mensaje enviado cada determinado tiempo
permitiéndole al cubesat ser reconocido por cualquier estacién terrena en diferentes partes del planeta.

El radio de comunicaciones en banda S, Microhard n2420 [9], logra un enlace a una velocidad de hasta 230 kbps y
cuenta con una etapa de filtrado que le proporciona rechazo al ruido e interferencia. El radio opera a una frecuencia
de 2.4 GHz y una potencia de 1 Watt. El objetivo del radio serd uinicamente la descarga de imagenes satelitales,
esto debido a que permite la descarga de imdgenes de manera més rapida que con el uso del radio UHF/VHF. La
figura 2.4 presenta, del lado izquierdo, el médulo Astrodev He-101 y, del lado derecho, el médulo Microhard n2420.

Figura 2.4: Astrodev He-100 y Microhard n2420

2.3. Subsistema de Control y Orientacion

El subsistema de control y orientacién proporcionara un control activo en tres ejes para el satélite. Para la deter-
minacién de altitud, el subsistema hace uso de una unidad de medicién inercial (IMU) que incluye magnetémetros
y girdscopos asi como una conexién directa con un GPS para obtener datos de latitud, longitud y altitud. La
orientacién satelital se logra con el uso de bobinas de torque magnético y el uso de ruedas inerciales. Para el ma-
nejo de sensores, uso de actuadores e implantacién de software y algoritmos de control, el subsistema de control y
orientacién hace uso de un microcontrolador de la familia TMS570 de Texas Instruments. El subsistema de control
y orientacion deberd proporcionar los siguientes modos de operacién:

= Detumble: Este modo es activado después de la expulsion permitiendo reducir el giro del cubesat.

= Posicionamiento: En este modo, la antena directiva de banda S debe ser apuntada hacia la estacién terrena
para lograr un enlace satelital. Del mismo modo, la cAmara satelital debera apuntar hacia un objetivo para
lograr la captura de imagenes.

Finalmente, las ruedas inerciales cuentan con una masa o disco metalico que le permite generar mayor momento
de inercia y estan contenidas junto con las bobinas de torque magnético dentro de un contenedor hecho de nylamid
que provee caracteristicas como: resistencia al impacto, reduccién de peso y es un material dieléctrico.

La figura 2.5 muestra, del lado izquierdo, la tarjeta electrénica del subsistema de control y orientaciéon. En
la parte derecha se encuentra el médulo que contiene las ruedas inerciales y bobinas de torque magnético. Este
subsistema fue desarrollado por el M.I. Emilio Augusto Jiménez Madrigal como parte de este proyecto y también
forma parte del equipo de trabajo del Instituto de Ingenieria UNAM.
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Figura 2.5: Tarjeta electrénica y médulo de actuadores de control y orientacion

2.4. Computadora de Vuelo

La computadora de vuelo del cubesat sera responsable de tareas como: manejo de datos y uso de camara satelital,
obtencién y almacenado de telemetria, interoperabilidad con los demaés subsistemas y ejecucion de comandos.
La principal caracteristica de este subsistema es su gran confiabilidad ya que corresponde a la parte central del
satélite. Algunas de las medidas empleadas para lograr lo anterior son: uso de componentes de grado automotriz,
uso de componentes resistentes a cierta dosis de radiacion y el uso de un microcontrolador disenado para su uso en
sistemas seguros.
La Computadora de vuelo es de diseno propio por lo cual su ensamble y validacién son presentados como parte de
este trabajo de tesis. A continuacién se presenta la arquitectura y caracteristicas principales del subsistema.

2.4.1. Hardware de la Computadora de Vuelo

La computadora de vuelo de un satélite debe contar principalmente con una unidad de procesamiento, como

puede ser un microcontrolador o un FPGA. Ademds de su unidad de procesamiento [2], sus principales componentes
incluyen memoria, reloj e interfaces para comunicacién con otros subsistemas.
La computadora de vuelo usada por el cubesat tiene como procesador principal un microcontrolador de 32 bits de la
familia TMS570 de Texas Instruments, 2 memorias flash tipo NOR para almacenado de telemetria, un magnetéme-
tro triaxial Honeywell, un reloj en tiempo real como temporizador para diversas tareas, sensores de temperatura y
varios circuitos protectores para evitar efectos de sobrecorriente. La mayoria de los circuitos electrénicos fueron ele-
gidos para trabajar en un intervalo de temperatura de entre -40 a 80°C y que estuvieran disponibles en el mercado.
A continuacion se describirdn los componentes principales y el por qué fueron elegidos.

2.4.1.1. Microcontrolador TMS570LS1227

El TMS570LS1227 [10] pertenece a la familia de microcontroladores de 32 bits conocidos como Hércules. Es un
dispositivo de alto rendimiento y grado automotriz disenado para simplificar el desarrollo de sistemas funcionalmente
seguros. Cuenta con proteccién por hardware en energia, reloj, reset y funciones de procesamiento bésico. Algunas
de sus caracteristicas clave son:

= Doble ntcleo de procesamiento en lockstep en un CPU ARM Cortex-R4F para deteccién de fallas. Distribucién
de reloj, energia y reset son implementados para mitigar fallas comunes en el CPU.

= Cédigo corrector de errores (ECC) en SRAM y memoria flash.

= Cuenta con un oscilador interno de respaldo para cuando se presentan fallas en su PLL y oscilador externo.
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= Retroalimentacién de entradas y salidas analégicas y digitales.

» Pin dedicado al monitoreo del MCU en caso de falla

El dispositivo cuenta con multiples interfaces de comunicaciéon que son: tres MibSPI, hasta dos SPI, un LIN, un
SCI, tres DCANSs, un 12C, un Ethernet y un controlador FlexRay.
Por sus caracteristicas de seguridad integradas y sus periféricos de comunicacién incluidos, el TMS570LS1227 fue
ideal para su uso como principal unidad de procesamiento dentro del cubesat.

2.4.1.2. Memoria

El uso de memorias para almacenamiento de datos es parte primordial de la computadora de vuelo ya que
permite obtener y almacenar informacién mientras el satélite no esta en linea de vista con una estacién terrena. Hoy
en dfa existen diferentes tipos de memorias, generalmente partiendo con una capacidad de 32 kB e incrementando
con toda la tecnologia disponible. A continuacién se presenta una tabla comparativa entre los diferentes tipos de
memoria y sus caracteristicas presentada en un reporte de la NASA[2].

Caracteristica SRAM DRAM Flash MRAM FERAM
Magnetoresistive | Ferroelectric
Descripcién Static random | Dynamic Random | Memoria derivada | Random Access | Random Access
Access Memory Access Memory de EEPROM Memory Memory
Volatil No No Si Si Si
Voltaje de
Operacién 33-5V 33V 33V 5V 3.3V
Retencién
(@70°C) N/A N/A > 10 aflos > 10 anos > 10 aflos
Radiacién 1Mrad < 50 krad < 30 krad 1 Mrad 1 Mrad
Rango SEU bajo-nulo Alto bajo-medio Nulo Nulo
Rango
Temperatura Alto Industrial Comercial Alto Alto
Potencia 500 mW 300 mW 30 mW 900 mW 270 mW

Tabla 2.1: Tipo de memorias usadas en cubesats

El cubesat cuenta con 2 memorias flash tipo NOR de 1GBit, cada una para almacenamiento de telemetria. Las
cualidades por las cuales estas memorias fueron elegidas son: un rango de tolerancia a SEU aceptable, bajo consumo
de energia, es memoria no volatil y estan disponibles en el mercado.

2.4.1.3. Reloj en tiempo real

La computadora de vuelo cuenta con un reloj en tiempo real (RTC, por sus siglas en inglés) de grado automotriz
y bajo consumo de potencia [11]. Este dispositivo tiene la finalidad de temporizar tareas como son el almacenado de
telemetria o realizar la ejecucién de un comando en un dia y hora especificado. E1 RTC hace uso de tres capacitores
en paralelo como fuente de respaldo para cuando existe perdida de energia, permitiéndole mantener la fecha sin
modificaciones o retrasos.

2.4.2. Protocolos de Comunicacién

Como ya se menciond anteriormente, el cubesat usarda como protocolo principal de comunicacién entre subsiste-
mas el bus 12C a una frecuencia de 400 KHz. Ademads de este protocolo, la computadora de vuelo hard uso de los
siguientes protocolos de comunicacién:

SPI: Creado por Motorola, el Serial Peripheral Interface [12] [13] es un protocolo de comunicacién serie sincrono
de alta velocidad. SPI requiere tinicamente una linea de reloj (SCK), una linea seleccionadora por cada disposi-
tivo conectado (CS) y dos lineas de datos. Entre sus caracteristicas se encuentran: comunicacién hasta 66 MHz,
modificacién de tamano de palabra (2 a 16 bits), programacién de fase y polaridad del reloj, etc.
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SCI: Serial Communication Interface [14] es un puerto serie asincrono que consta unicamente de dos lineas
(transmisién y recepcién) y es comtinmente conocido como UART. El médulo SCI soporta comunicaciones digitales
entre dispositivos y usa un formato de NRZ o non-return-to-zero. Algunas de sus caracteristicas son: baud rate
programable, deteccion de errores, operaciones half o full duplex, etc.

1-Wire: Creado por Maxim/Dallas Semiconductor, el protocolo 1-wire [15] permite la interaccién con diversos
dispositivos como medidores de baterias, memorias, diversos sensores, etc. El protocolo 1-wire fue disenado para
mantener una interfaz minima debido a que opera con una unica linea de datos referenciada a tierra. Con este pro-
tocolo un maestro (microcontrolador) puede obtener informacién de los diversos dispositivos o esclavos conectados
al bus y, aunque el protocolo 1-wire no esta embebido dentro de gran parte de los microcontroladores, este protocolo
puede ser facilmente desarrollado en cualquier pin de propdsito general.

La figura 2.6 es una representaciéon a bloques de los subsistemas satelitales y la manera en cémo interacttian con la
computadora de vuelo. Como se puede observar, cada subsistema satelital cuenta con una unidad de procesamiento
que le permite mantener comunicacion con la computadora de vuelo mediante el bus I12C. Asi mismo, existe un bus
en comun dedicado al protocolo de comunicaciéon 1-wire, éste protocolo es usado por 20 sensores de temperatura
dispersos en los subsistemas de computadora de vuelo, control y orientacién, comunicaciones en UHF/VHF y
potencia eléctrica. Los sensores de temperatura fueron colocados en componentes especificos y el microcontrolador
de la computadora de vuelo se encargaréd de recolectar toda la informacion de éstos.

El puerto serie SCI o UART estd dedicado tiinicamente a su uso con el médulo de banda S y finalmente el protocolo
de comunicacién SPI es usado internamente en la computadora de vuelo para su uso con las 2 memorias flash y el
RTC.

Control y
Potencia UHF/VHF Orientacion Camara
MSP430 He-100 |4—p| MSP430 TMS570 MSP430 lep Eeag}::dbﬂa’d les| Sensor
- ——l ———————— l ————— ;;———I—— ————————————— —> BUS 1-Wire
- - g Y ———— » BUSI2C
| ———————— " ST S S SRS E— S =S ——.E— — b |
| |
Sensores de [ - | |
: e < '.';] 1-Wire ‘ ‘ 12C ['1 | Magnetometro |
| TMS5TOLS1227 |
{Hércules) |
| I Banda S
| ‘ SPI | | SPI | IUARTI-..-. » | Microhard
| A | n2420
| 1 ! :
| Reloj en Memaria | | Memaria
| Tiempo Real Flash Flash |

Computadora de Vuelo

Figura 2.6: Protocolos de Comunicacion

Para una mejor comprension del subsistema de computadora de vuelo, se agregd en el apéndice A del presente
trabajo de tesis un diagrama a bloques que contiene componentes principales, conexiones eléctricas y el conector
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que permite interoperabilidad con los demds subsistemas. Asi mismo, la tabla 2.2 describe las especificaciones de la
computadora de vuelo y la figura 2.7 muestra el ensamble final de la tarjeta electrénica.

Material y Dimensiones PC/104, 93 x 95 cm
Temperatura de operacién entre -40°C y 80°C

Interfaz de programacion JTAG

Memoria 2 GBits Flash NOR

Proteccién Proteccién contra sobrecorriente
Frec. de operacién 20 MHz

Voltaje de nominal 3.3 Volts

Corriente en standby 80 mA

Protocolos de comunicacién 12C,SPI,UART y 1-Wire

Tabla 2.2: Especificaciones de la computadora de vuelo

111)), Hea
2

Figura 2.7: Tarjeta electrénica de computadora de vuelo

2.5. Camara Satelital

La carga 1til del cubesat corresponde a una cdmara CMOS IDS UI-1220SE [16] y su objetivo principal es la
captura de imagenes de la Tierra. La cdmara cuenta con un sensor CMOS monocromatico, con una resolucién de
752 x 480 pixeles (0.36 Mpx), y un filtro infrarrojo en su lente Xenoplan, con una longitud focal de 34.9 mm. La
camara UI-1220SE cuenta con una interfaz USB 2.0 y por tal motivo cuenta con dos tarjetas electrénicas, primero
una tarjeta comercial Beagleboard-XM obtiene los datos de la camara via USB, después estos datos pasan a la
segunda tarjeta que contiene un MSP430 via UART y finalmente los datos son enviados a la computadora de vuelo
del satélite por medio del bus 12C.

La figura 2.8 muestra, del lado izquierdo, la cAmara IDS UI-1220SE con sus respectivos soportes mecéanicos y, del lado
derecho, la tarjeta comercial Beagleboard-XM conectada con la tarjeta electronica que contiene el microcontrolador
MSP430.
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Figura 2.8: Camara IDS UI-1220SE y tarjetas electronicas
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Capitulo 3

Diseno e Implementacién de Software

El primer paso en el analisis y disefio de una misién espacial es definir los objetivos de la misién, esto es, definir
los objetivos generales que el sistema debe lograr para ser productivo [17]. El equipo de trabajo del Instituto de
Ingenieria UNAM se encargé del disefio del subsistema de potencia eléctrica, computadora de vuelo y subsistema
de control y orientacién. Como se menciond anteriormente, cada subsistema cuenta con su propio procesador,
permitiendo generar tareas especificas por cada subsistema, pero siendo comandados por la computadora de vuelo.
La imagen 3.1 muestra las tareas especificas que realiza cada subsistema satelital.

Radio UHF/VHF Potencia eléctrica Camara Computadora de vuelo

+ Control de beacon.
+ Recepcion de comandos.
+ Transmision de telemetria.

+ Manejo de energia.

+ Despliegue de antenas.
+ Lectura de voltajes y
corrientes.

+ Calentado de baterias.

+ Captura de imagenes.
+ Generacién de imagen en
tamafio grande y chica.

+ Control de sistema.

+ Almacenamiento de datos.
+ Obtencién y manejo de datos
+ Control de camara.

+ Diagnostico satelital.

Radio banda S Control y Orientacion GPS

+ Funcion detumble.

+ Apuntamiento.

+ Datos de IMU.

+ Control de actuadores.

+ Envi6 de imagenes
satelitales.

+ Fechay hora.
+ Entrega latitud, longitud y

altitud.

Figura 3.1: Funciones por subsistema satelital

La computadora de vuelo es responsable de todas las actividades generadas por el cubesat y debido a que
operara en un ambiente espacial, es de suma importancia que cuente con gran confiabilidad y robustez. Aunque cada
subsistema satelital genera datos de telemetria, la computadora de vuelo seréd responsable de colectar y almacenar
toda la informacion para su posterior descarga en linea de vista con la estacién terrena. El diseno y los requerimientos
de software de la computadora de vuelo, fueron divididos en tres grupos que son: tareas y manejo de datos, comandos
operativos y diagnostico satelital. Este capitulo contiene la descripciéon de cada grupo y finalmente presenta la
plataforma de desarrollo de software y lenguaje de programacién usados para su implementacién.

3.1. Tareas y manejo de datos

Esta seccién tiene por objetivo describir a detalle cada una de las tareas especificas a realizar por la computadora
de vuelo. Dentro de las tareas se encuentran uso y manejo del bus 12C, descripcion de la estructura de comandos
internos entre subsistemas, obtencién de temperatura satelital, uso del reloj en tiempo real, uso de magnetome-
tro triaxial, descripcién de comunicacién con el médulo de banda S, uso y organizacién de memorias flash para
almacenamiento de telemetria y el control de la camara.
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3.1.1. Protocolo 12C

Cuando un cubesat hace uso del bus I12C, generalmente la computadora de vuelo es el dispositivo maestro y tiene
el control sobre los deméds subsistemas (esclavos). En un sistema [18], donde el dispositivo esta corriendo multiples
tareas, es importante asegurar que solo una tarea o comando acceden al bus. Un nuevo dato enviado antes que
el dato previo haya sido completado, puede resultar en informacién corrupta. Si el dato corrupto no es detectado,
puede crear un mal funcionamiento en el sistema dejando al satélite en un estado desconocido.

Para poder comprender los posibles errores y la manera de mitigarlos, es necesario primero entender la manera
en c¢émo opera el bus 12C, los términos usados y sus principales senales[19]. La figura 3.2 representa una transfe-

rencia completa de datos en el bus 12C.

Maestro: El maestro es el dispositivo que inicia el mensaje y define la direccién del bus. El maestro es también el
responsable de generar la senal de reloj (SCL).

Esclavo: Dispositivo con una direccién tinica dentro del bus.
Start: Condicion del bus en la cual la linea SCL esta en alto y la linea SDA hace una transicién de un estado alto
a bajo. Este es el inicio de cualquier operacién y siempre es seguida por una direccién de esclavo. Con el siguiente

bit, el maestro determina si se trata de lectura o escritura de datos.

Stop: Condicién opuesta a Start en la cual la linea SCL estd en alto mientras la linea SDA hace una transicién de
un estado bajo a alto.

Tamano de palabra: El tamano de palabra o dato es siempre de 8 bits.
Longitud de mensaje: No existe una longitud méaxima de mensaje.
Acknowledge: "ACK” es la condicién en la cual el maestro genera un 9% pulso de reloj en la linea SCL mientras

el dispositivo receptor pone la linea SDA en un estado bajo, significando que el iltimo byte ha sido recibido. Un
NACK es generado inicamente por el dispositivo maestro y senala que ningtin dato adicional necesita ser enviado.

Condicién  Direccion Condicién
de Start  de esclavo R/W  ACK Datos ACK Datos ACK de Stop

Figura 3.2: Transferencia de datos en bus 12C

Hay ocasiones en que el dispositivo maestro es interrumpido en medio de una comunicacién con un esclavo por el
bus 12C, generando un estado donde el bus queda atascado. Inicialmente se pensaria que se debe a un problema en
el dispositivo pero no lo es. Esto se debe a que existen casos donde el dispositivo maestro (microcontrolador) sufre
un extrano reset y es interrumpido en medio de una comunicacién con el esclavo. Cuando esto ocurre, el esclavo
se mantiene esperando la peticiéon de un dato nuevo pero el maestro olvida donde se encontraba después del reset.
Hasta este punto, el dispositivo esclavo pone el siguiente valor de bit en SDA y espera la siguiente senal de reloj
en SCL para asi poder mandar un bit nuevo. Por supuesto, el maestro no envia la senal de reloj y el esclavo se
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queda esperando y esperando. Si el bit que puso el esclavo en SDA es igual a 0, el maestro interpreta que el bus
estd ocupado o en un modo no operativo.

Para mitigar este error o evitar que el bus I2C entre en un modo no operativo, la figura 3.3 muestra el modo
de operacién usado por la computadora de vuelo. La imagen muestra un ejemplo donde la computadora de vuelo
enviard 10 bytes a cualquier subsistema dentro del bus I12C. En este caso, el microcontrolador continuamente verifica
los estados y senales del bus 12C. Paralelo a esto, el MCU corre un timer o reloj interno definido a 80 milisegundos
y espera que se cumpla la condicién de buffer vacio (acknowledge), bus desocupado y sefial de stop. Cuando alguna
de estas condiciones no se da dentro de la transmisién, el MCU es interrumpido por la senal del timer e identifica
que existié un problema. Como puede observarse, al inicio de cada transferencia de datos, el MCU pone el periférico
en un estado de reset, por si es que el bus se encontraba en un modo no operativo.

Inicio

Reinicio de Hércules corre
bus timer a 80ms
intn=10;
char aux; Bus desocupado 0
+ handera de timer.?
Condicion
destart
ot Bandera de
—— aux='B .
timer?
Direccién
deesclavo
+ Hércules
Hércul corre timer
ércules corre 2 80ms

timer a 80ms

v

> Transmite Stop detectado o
byte bandera de timer 2
Buffer vacio o
bandera timer 2 rer Bandera de
< aux="'S .
timer?
. No
Buffer vacio ? aux="?" F——p aux="S'
\ 4
Regresa
valor de
aux

Fin de
proceso

Figura 3.3: Modo de operacién de bus 12C para evitar errores
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3.1.1.1. Estructura de comandos internos

Todos los subsistemas contenidos dentro del cubesat, a excepcién de banda S, cuentan con un microcontrolador
conectado al bus I2C. Como se describié anteriormente, el bus [2C opera con un maestro y varios esclavos conec-
tados al bus. La velocidad de transmisién fue fijada a 400 kbits por segundo y cada subsistema cuenta con una
direccién de esclavo tnica, permitiendo a la computadora de vuelo direccionar e iniciar una transferencia de datos
en cualquier momento. La figura 3.4 representa las conexiones eléctricas entre los subsistemas conectados al bus 12C.

Computadora Control y
. .Y GPS
de vuelo orientacion
[SDA |
[ScL j j | ]
Potencia Radio Camara
eléctrica UHF/VHF

Figura 3.4: Subsistemas conectados al bus 12C

Con el objetivo de garantizar la transferencia de datos entre subsistemas, el cubesat cuenta con una estructura
de comandos internos definido. La trama es de longitud variable y contiene un campo de encabezado, nimero de
datos, un campo para numero de comando, un campo de datos y un campo para verificacion por redundancia
ciclica(CRC). La tabla 3.1 muestra la estructura de los comandos internos.

Campo Encabezado | Num. de datos | Num. de comando | Datos | CRC
Num. de bytes 2 1 1 1-255 2

Tabla 3.1: Estructura de comandos internos entre subsistemas
Encabezado: El encabezado es el inicio de la trama y corresponde a dos bytes identificadores en formato ASCII.

Numero de datos: Indica el tamano total de la trama o mensaje. De esta manera, el dispositivo receptor sabe el
numero exacto de datos a recibir y a su vez es necesario para el calculo del CRC.

Numero de comando: Debido a que cada subsistema es capaz de ejecutar tareas o generar datos de telemetria,
este campo define a los subsistemas que comando debe ser ejecutado.

Datos: Este campo contiene los datos de la trama o el argumento del mensaje. Para este campo no existe un valor
méaximo de datos, sin embargo se establecié un maximo de 255 bytes.

CRC: El campo de verificaciéon por redundancia ciclica es un cédigo detector de errores. El CRC es generado y
agregado a la trama por el dispositivo que envia informacion, después el dispositivo receptor obtiene el mensaje y
vuelve a generar el CRC para ser comparado con el CRC recibido. Cuando no existen coincidencias entre los dos
CRC, el dispositivo receptor detecta informacién errénea y descarta el mensaje.

3.1.2. Comunicacién con banda S

El protocolo de comunicacién usado entre el médulo de banda S y la computadora de vuelo es la interfaz de
comunicacién serie o SCI [20]. El puerto de comunicacién SCI se caracteriza por ser un protocolo muy fécil de imple-
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mentar y debido a que corresponde a una comunicacién serial asincrona, no necesita de una linea de reloj externa.
Este protocolo de comunicacién hace uso de dos lineas que son entrada y salida de datos y la comunicacion se logra
fijando el mismo valor de baud rate entre los dispositivos a comunicarse. La imagen 3.5 muestra la recepcién de
datos con el uso del bus SCI. Algunos de los términos usados en el protocolo de comunicacién SCI son los siguientes:
Start bit: Indica el inicio de una palabra o dato.

Stop bit: Indica el final de una palabra o dato.

Parity bit: Agregado para deteccién de error (Opcional).

Data bits: Dato o palabra de 8 bits a ser transmitido.

Baud rate: Tasa de transferencia del puerto serial.

Throughput: Datos reales transmitidos por segundo.

Start bit Data bits Parity bit] Stop bit

|

1 ¢ N
1 1 0 1 0 0 1 1

Rx Data

oo |4 L4 14 (41441414414 [4]4]

Figura 3.5: Transferencia de datos en bus SCI

La configuracion usada por el médulo de banda S corresponde a la siguiente:
= Velocidad de interfaz serial: 57600 bps.

= Tasa de transmision inalambrica para enlace con estacién terrena: 115200.
= Potencia de transmisién: 30 dBm.

= Tamano méximo de paquetes: 250 bytes

= Bits de stop: 1.

= Uso de bit de paridad: No

Una vez definidos los parametros del médulo de banda S, el periférico SCI del microcontrolador de la computadora
de vuelo fue programado con los mismos pardametros. Ya que este protocolo de comunicacién es méas simple de
implementar y que la comunicacion serial solo se da entre dos dispositivos, el microcontrolador puede detectar
facilmente errores presentes sobre el bus. En este caso no fue necesario implementar un modo de operacion para
evitar errores como en el caso del bus I12C. El objetivo del radio de banda S es inicamente el envio de imagenes a
la tierra por lo que no habra recepcion de datos en el médulo. La estructura de datos enviados al médulo de banda
S seran descritos en la seccién de comandos operativos.

3.1.3. Obtencién de temperatura

Una parte importante dentro de la telemetria satelital, es conocer la temperatura de ciertos componentes y
del satélite en general. Para este objetivo, se hizo uso de los sensores de temperatura DS18B20[21] por Maxim
Semiconductors los cuales hacen uso del protocolo 1-wire.

El termoémetro digital DS18B20 proporciona mediciones de temperatura en grados Celsius con una resolucién de 9
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a 12 bits y su rango de operacién es de -55 °C a 125 °C con una precisién de +/- 0.5 °C sobre rangos de -10 °C a
85 °C. A continuacion se presenta la configuracién de los sensores, descripcién del bus 1-wire e implementacion del
protocolo.

3.1.3.1. Configuraciéon de sensores de temperatura

Una de las caracteristicas del sensor de temperatura DS18B20 es que puede operar sin la necesidad de una
fuente de alimentacién externa en modo ”parasite power”. Esta habilidad es de gran utilidad para aplicaciones
que requieren sensado de temperatura remoto o donde existe espacio reducido. La energia necesaria para que el
sensor opere es obtenida de la linea de datos. Cuando la linea se encuentra en un estado alto, parte de la carga es
almacenada en un capacitor interno que provee energia en caso que el bus esté en un estado bajo. Para asegurar
que existe suficiente corriente para todos los sensores conectados al bus, es necesario el uso de un MOSFET.

La figura 3.6 muestra la conexién eléctrica usada por los sensores de temperatura.

Vce

| DS18B20
GND DQ
Vcc
MCU 47

Bus 1-wire

A otros dispositivos
> 1-wire

Figura 3.6: Configuracién de sensores de temperatura

La configuracién antes mostrada, permite a la computadora de vuelo obtener la temperatura de todos los senso-

res conectados al bus 1-wire aunque éstos se encuentren en un subsistema apagado. Esto se logra ya que los sensores
son energizados desde la linea de datos y no localmente.
El cubesat cuenta con 20 sensores de temperatura, todos colocados dentro de los subsistemas disenados por el
equipo de trabajo del Instituto de Ingenieria UNAM. Cada sensor DS18B20 contiene un cédigo tnico de 64 bits
para poder ser identificado dentro del bus 1-wire, permitiéndole al microcontrolador obtener la temperatura de un
sensor en especifico. La tabla 3.2 presenta el nimero de sensores colocados por subsistema y su ubicacion.

Subsistema Num. sensores Ubicacién
Potencia eléctrica 6 Baterfas y microcontrolador
Computadora de vuelo 4 Microcontrolador y memorias flash
Control y orientacion 8 Microcontrolador, IMU y driver de actuadores
Comunicaciones 2 Microcontrolador

Tabla 3.2: Ubicacién de sensores de temperatura

3.1.3.2. Descripciéon de bus 1-wire e implementacién de protocolo

Como se menciond en el capitulo dos, hasta el momento no existe un microcontrolador con el bus 1-wire embebi-
do dentro de su arquitectura, pero el protocolo puede ser facilmente implementado siempre y cuando el sistema sea
capaz de generar pulsos de 1us de forma repetida y precisa. El sensor de temperatura hace uso de cuatro operaciones
bésicas que son: reset, escribe bit 1, escribe bit 0 y lee bit. A su vez, la funcién byte es una construccién basada
en la operacién de escribir bits 1 y 0. La figura 3.7 muestra las formas para cada operacién bésica y los tiempos
necesarios que debe generar el sistema o microcontrolador para poder mantener una comunicacion con los sensores
conectados al bus.
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—— Esclavo

- Maestro
Escribe 1 ---- Pull-up
6UsS 64us

Escribe 0
60us 10us
Lee bit f f
|9us| 55us
Reset f f
70us 410us

480us

Figura 3.7: Operaciones basicas de bus 1-wire

Una vez que el microcontrolador es capaz de generar las operaciones basicas, existe una serie de comandos
que permite conocer la temperatura de los sensores o modificar su configuracién. A continuacién se describen los

comandos usados y una breve descripcién de éstos.

Inicializacion: Cualquier transferencia de datos con los dispositivos 1-wire empiezan con una secuencia de inicio.
La secuencia de inicio consiste en un pulso de reset transmitido por el maestro seguido de un pulso de presencia
transmitido por el esclavo. El pulso de presencia avisa al dispositivo maestro que existe un dispositivo en el bus y

esta listo para operar.

Match rom[55h]: El comando match rom seguido de un cddigo unico de 64 bits permite al dispositivo maestro
direccionar a un esclavo en especifico. Unicamente el esclavo que coincida con el identificador enviado por el maestro
responderd al siguiente comando emitido. Los demas dispositivos permaneceran a la espera de un nuevo pulso de

reset.

Skip rom[CCh]: El maestro puede usar este comando para direccionar todos los dispositivos conectados al bus
simultdneamente sin la necesidad de enviar un codigo tnico de 64 bits. Por ejemplo, el maestro puede hacer que
todos los sensores realicen simultdneamente una conversién de temperatura usando el comando skip rom seguido
del comando de conversion.

Convert t[44h]: Este comando inicia una conversién de temperatura unica. Seguido de este comando, el sensor
de temperatura almacenard el resultado en un registro de 2 bytes en su memoria y después regresard a un estado
de reposo o bajo consumo. Después de emitido el comando, el dispositivo maestro debe activar el MOSFET por al

menos 10us para lograr una conversiéon de temperatura correcta.

Lectura de scratchpad[BEh]: Este comando permite al dispositivo maestro leer el contenido del scratchpad.

Este registro contiene la ultima lectura de temperatura registrada por el sensor.
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La imagen 3.8 muestra el diagrama de flujo o secuencia de pasos, seguidos por el microcontrolador para obtener
la lectura de temperaturas de todos los sensores dispersos en el satélite. El diagrama de flujo no describe el proceso
de obtencién de ID s de los sensores. La funcién y algoritmo usado es descrita en el documento ”1-wire search
algorithm”[22] y hace uso de las funciones bésicas previamente descritas.

Maestro emite
pulso de reset

v

Sensores
responden
pulso de reset

Maestro emite

pulso de reset

v y

iimig?no Sensores
P responden
* pulso de reset
Comando *
convert t Comando
* match rom
Maestro activa *
MOSFET Envio de
* ID nim. “aux”
Maestro espera *
750 milisegundos Comando
* lectura de
scratchpad
Maestro desactiva *
MOSFET
Maestro obtiene

temperatura

aux=aux + 1

Figura 3.8: Diagrama de flujo para lectura de temperaturas

3.1.4. Uso de reloj en tiempo real

El PCA21125 [23] es un dispositivo CMOS correspondiente a un reloj en tiempo real y calendario optimizado
para un bajo consumo de potencia y un rango de temperatura de hasta 125°C. La transferencia de datos se logra
mediante la interfaz serial SPI con una tasa méxima de 6 Mbits/s. A su vez cuenta con funciones de alarma y un
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timer con la posibilidad de generar una interrupcién en un pin dedicado. Dentro de las caracteristicas y beneficios
del circuito integrado se tienen:

= Dispositivo de grado automotriz.

= Proporciona datos de ano, mes, dia, dia de la semana, hora, minutos y segundos basado en su cristal de cuarzo
a 32.768 Hz.

= Bajo consumo de corriente: valor tipico a 0.8 pA.

Tiempo, fecha y alarma en formato decimal codificado en binario (BCD, por sus siglas en inglés).

El apéndice B del presente trabajo de tesis presenta el diagrama a bloques del reloj en tiempo real. El reloj en
tiempo real serd usado por la computadora de vuelo como dispositivo temporizador de tarea y ejecucion de comandos.
La tabla 3.3 muestra los 16 registros de control del reloj en tiempo real configurables por la computadora de vuelo.
Los 16 registros fueron disenados en palabras de 8 bits y su descripcion es la siguiente:

= Los dos primeros registros 00h y 01h son usados como registros de control y estatus del dispositivo.

= Registros con direccién del 02h al 08h (segundos, minutos, dia, dia de la semana, mes y ano) son usados como
contadores de la funcién de reloj. Todos los registros estan codificados en formato BCD.

= Registros con direccion del 09h al 0Ch definen las condiciones de alarma.
= El registro 0Dh define el modo de salida del reloj interno.

= Registros con direccién del OEh al OFh son usados para la funcién del conteo de timer. La funcién de timer
cuenta con 4 fuentes de reloj seleccionables permitiendo cuatro periodos de conteo en un rango menor que 1
milisegundo a mas de cuatro horas.

Registro | Nombre
Registros de control y status
00h Control 1

01h Control 2

Registros de tiempo y fecha
02h Segundos

03h Minutos

04h Horas

05h Dias

06h Dia de la semana

07h Mes

08h Ano

Registros de alarma

09h Alarma de minuto
0Ah Alarma de hora

0Bh Alarma de dia

0Ch Alarma de dia de la semana
Registro de control del reloj de salida
0Dh \ Control de reloj
Registros de timer

0Eh Control de timer

O0Fh Conteo descendente

Tabla 3.3: Tabla de registros de reloj en tiempo real

La imagen 3.9 muestra el diagrama de flujo para configurar la fecha, hora, alarma y timer del reloj en tiempo
real. Al inicio de cualquier configuracién, el microcontrolador debe seleccionar el dispositivo mediante la linea ” chip
select” del bus SPI. Una vez seleccionado, se tiene 3 posibles opciones:

En caso de seleccionar actualizacién de fecha y hora, la computadora de vuelo escribird datos de fecha y hora
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obtenidos directamente del GPS en un formato UTC.

En caso de seleccionarse ajuste de alarma, el microcontrolador debe definir mes, dia, hora y minuto para que el
reloj en tiempo real genere una senal de interrupcién en ese momento.

En caso de seleccionar ajuste de timer, el microcontrolador seleccionara la fuente de reloj a 1/60 Hz, permitiendo
un intervalo de tiempo entre 1 minuto y hasta 4 horas. Enseguida se definird el valor de conteo descendente en el
cual el dispositivo generard una senal de interrupcién que serd leida por el microcontrolador.

Finalmente, para cualquiera de los tres casos, el microcontrolador deshabilitard la escritura de registros y configu-
racién del dispositivo mediante la linea ”chip select” del bus SPI.

Inicio
Habilita
escritura de
registros
Actualizar . No Ajustar No Ajustar
_— B —— :
fechay hora ? alarma ? timer ?
l Si lSi L Si
. Comando Comando
C.V. enciende i ., . -
Habilita funcion Habilita funcion
GPS ;
de alarma de timer
C.V. obtiene Comando Seleccion de
fechay hora de Habilita fuente de reloj a
GPS interrupcion 1/60 Hz
Comando Envio de fecha Com"’.‘F‘dO
. Habilita
Actualiza fecha de alarma

interrupcién

Envio de fecha Envio valor de
en registros de cuenta
tiempo y fecha descendiente
' )
Decrentts |
_ <
GPS .
registros
Fin

Figura 3.9: Diagrama de flujo para configuracion de reloj en tiempo real
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3.1.5. Magnetémetro triaxial

La computadora de vuelo cuenta con un magnetémetro triaxial Honeywell HMC5883 [24] para el sensado de
campos magnéticos. El sensor fue disenado para medir direccién y magnitud de los campos magnéticos de la tierra
con un intervalo de miligauss a 8 gauss gracias a su construccién en estado sélido. Dentro de sus caracteristicas se
tienen:

= Convertidor analdgico digital con resolucién de 12 bits y bajo ruido.
= Bajo consumo de corriente. Valor tipico a 100 pA.

= Interfaz 12C.

= Amplio rango de campo magnético.

La tabla 3.4 muestra los 13 registros de control del magnetémetro, configurables por la computadora de vuelo
y en palabras de 8 bits.

Registro Nombre Acceso
00 Configuracién de registro A | Lectura/Escritura
01 Configuracién de registro B | Lectura/Escritura
02 Registro de modo Lectura
03 Registro de salida MSB eje X Lectura
04 Registro de salida LSB eje X Lectura
05 Registro de salida MSB eje Y Lectura
06 Registro de salida LSB eje Y Lectura
07 Registro de salida MSB eje Z Lectura
08 Registro de salida LSB eje Z Lectura
09 Registro de estatus Lectura
10 Identificador A (ASCII "H’) Lectura
11 Identificador B (ASCII ’4’) Lectura
12 Identificador C (ASCII ’3’) Lectura

Tabla 3.4: Tabla de registros de magnetémetro Honeywell

El magnetéometro cuenta con tres modos de operacién: modo medicién continua, modo medicién tnica y modo
inactivo. La escritura en el registro de modo (02), seleccionard entre los tres diferentes modos de operacién. La
computadora de vuelo hard uso del modo medicién tnica.

Los registros de configuraciéon A y B definen pardmetros como: definicién de tasa de muestreo para el modo
medicién continua, nimero de muestras promedio por cada medicién y configuracién de ganancia. La modificacién
de estos parametros permitiran a la computadora de vuelo realizar lecturas de campos magnéticos en un intervalo
de + 1.3 gauss.

Los registros con direccién del 03 al 08, pertenecen a registros de solo lectura y corresponden a los valores
generados por los tres ejes. Los datos de salida son dos registros de 8 bits. Para cada eje, el registro MSB contiene
el valor de los bits més significativos y el registro LSB contiene el valor de los bits menos significativos. La unién
de estos registros corresponden a palabras de 16 bits en complemento a dos.

El registro de estatus contiene un bit que es usado para indicar cuando una medicién fue completada y final-
mente, los registros de identificacién, corresponden a tres valores en formato ASCII (’H43’) que permiten verificar
una correcta comunicacién entre el dispositivo maestro y esclavo sobre el bus 12C.

La imagen 3.10 muestra el procedimiento que sigue la computadora de vuelo para obtener lecturas de campos
magnéticos con el uso de magnetémetro HMC5883. En un principio, el microcontrolador debe configurar dentro
del registro A y B el modo de medicién normal, seleccionar 8 muestras promedio por medicién y definir el valor de
ganancia. En el registro de modo, el microcontrolador debe definir un modo de medicién tnico y una vez hecho esto,
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debe esperar 6 milisegundos a que se realice la medicién para posteriormente, obtener el valor de todos registros
correspondientes al campo magnético en el eje X, Y y Z. Para realizar una nueva lectura, es necesario que el
microcontrolador configure nuevamente los 3 registros de control antes mencionados.

Inicio

b

Conf. de registro A
- Modo medicién normal
- 8 muestras promedio

'

Conf. de registro B
- Ganancia 1090 LSB/Gauss

y

Conf. registro de modo
- Modo medicién Unica

!

Tiempo de
esperaa 6 ms

y

Obtencién de lecturas
enejeXYyZ

!

Fin

Figura 3.10: Diagrama de flujo para lectura de campos magnéticos

3.1.6. Uso y organizacion de memoria flash

La computadora de vuelo cuenta con memoria flash no volatil para almacenamiento de telemetria, control de
tareas y ejecucion de comandos. Para el almacenamiento de telemetria cuenta con dos memorias flash tipo NOR con
capacidad de 1 Gbit o 125 MBytes cada una. Para el control de tareas y ejecuciéon de comandos hara uso de 64 kB
de memoria flash interna contenida dentro de su microcontrolador. A continuacion se dard una breve descripcién de
los dos tipos de memoria usadas y se detallard la forma en como fueron organizadas para el almacenado de datos.

3.1.6.1. Memoria flash tipo NOR para almacenado de telemetria

La memoria flash tipo NOR N25Q00AA [25] cuenta con una interfaz serial SPI con una velocidad méxima de

transferencia de datos de 108 MHz. La memoria puede estar protegida en la escritura por software mediante su
caracteristica de proteccién volatil y no volatil.
La memoria es un dispositivo compuesto por 4 chips de 256 Mbits. Cada chip es a su vez particionado internamente
en dos segmentos de 128 Mbits. Cada pagina de memoria puede ser programada individualmente. El dispositivo pue-
de ser borrado por subsector, sector o un tnico chip de 256 Mbits. La memoria esta configurada como 134,217,728
bytes; 2048 sectores (64kB por sector); 32,768 subsectores (4kB por subsector); y 524,288 pédginas (256 bytes por
pagina). La tabla 3.5 muestra el mapa de memoria del dispositivo flash, donde cada sector corresponde a 16 sub-
sectores y un subsector corresponde a 16 paginas.

Dentro de las caracteristicas de las memorias flash se encuentran dos modos de direccionamiento. El modo de
direccionamiento a 3 y 4 bytes. La computadora de vuelo implementara el modo a 3 bytes en una memoria para
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almacenado de telemetria y el modo a 4 bytes para almacenado de imégenes grandes.

Sector | Subsector | Direccién inicio | Direccién fin
32767 07FFF000h 07FFFFFFh

2047 : : :
32750 07FF0000h 07FFOFFFh
16383 03FF F000h 03FF FFFFh

1023 : : :
16368 03FF 0000h 03FF OFFFh
8191 01FF F000h 01FF FFFFh

511 : : :
8176 01FF 0000h 01FF OFFFh
4095 00FF F000h 00FF FFFFh

255 : : :
4080 00FF 0000h 00FF OFFFh
2047 007F F0OOOh 007F FFFFh

127 : : :
2032 007F 0000h 007F OFFFh
1023 003F F000h 003F FFFFh

63 : : :
1008 003F 0000h 003F OFFFh
15 0000 FOOOh 0000 FFFFh

0 : : :
0 0000 0000h 0000 OFFFh

Tabla 3.5: Mapa de memoria externa

El modo de direccionamiento a 3 bytes permite lectura, escritura y borrado de datos, inicamente en un segmento
de 128 Mbits de los ocho disponibles. Con esto, la computadora de vuelo logrard mantener la memoria dividida en
ocho segmentos iguales, haciendo uso de un segmento diferente para los diversos tipos de telemetria que necesita
almacenar. El modo de direccionamiento a 4 bytes permite funciones de lectura, escritura y borrado mas alld de un
segmento de 128 Mbits. Este modo permitird que la computadora de vuelo opere la memoria flash como un unico
segmento de 1024 Mbits. La imagen 3.11 muestra los 4 segmentos usados en modo de direccionamiento a 3 bytes

dentro de la memoria flash 2.

Segmento 3

» Telemetria orbital

Segmento 2

» Telemetria avanzada

——» Telemetria intermedia

Segmento 1

Memoria flash 2

— Imagenes pequeias
Segmento 0

Figura 3.11: Uso de segmentos en memoria flash

Como se mencioné en el capitulo dos, el bus SPI es un protocolo de comunicacién serie sincrono y requiere de
una linea de reloj (SCK), una linea seleccionadora por cada dispositivo (CS) y dos lineas de datos. A continuacién
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se describen las senales eléctricas del bus SPI usadas por las dos memorias flash.

SCK: Senal de reloj que proporciona el tiempo de la interfaz serial.

CS: Cuando la linea de CS es puesta en un estado bajo, el dispositivo es seleccionado, permitiendo al dispositivo
maestro hacer una transferencia de datos. Para un estado alto, la linea de datos DQ1 es puesta en alta impedancia
y el dispositivo hard caso omiso a toda la informacién enviada sobre el bus SPI.

DQO: Linea usada para la entrada de datos del dispositivo esclavo y salida de datos para el dispositivo maestro.
DQ1: Linea usada para la salida de datos del dispositivo esclavo y entrada de datos para el dispositivo maestro.
Vcc: Fuente de voltaje para energizar el dispositivo.

Vss: Tierra o senal de referencia para la fuente de voltaje Vcc.

WH#: Proteccion de escritura, W# puede ser usada como un control de protecciéon de escritura de datos.

HOLD4#: Senal que permite pausar cualquier comunicacién serie con el dispositivo sin ser deseleccionado.

La figura 3.12 muestra las conexiones eléctricas del bus SPI entre el microcontrolador y las dos memorias flash.

Vss
| Vee
SDO [«
SDI [«
SCK
Dispositivo YVY YYVY
maestro SPI gg - g8 -
[a s [a sl
Memoria 1 Memoria 2
cs2  cst

(f A A
P W# |HOLD# W# | HOLD#

Figura 3.12: Dispositivo maestro y memorias flash en bus SPI

3.1.6.2. Memoria flash interna de MCU para control de tareas y/o comandos

La memoria flash en los microcontroladores de la serie Hércules [26] es memoria no volatil programable y

borrable eléctricamente (EEPROM, por sus siglas en inglés) para ejecucién de instrucciones o almacenado de
datos. Los microcontroladores Hércules contienen un médulo digital que maneja el acceso a la memoria flash y el
microcontrolador puede soportar velocidades de reloj de hasta 180 MHz.
La arquitectura Hércules [27]incluye un banco de memoria flash separado con capacidad de 64K bytes para ser usado
como emulacién de flash EEPROM (FEE, por sus siglas en inglés). FEE es usado tinicamente para el almacenado de
datos y no puede ser usado como memoria para instrucciones del CPU. Dentro de las caracteristicas de la memoria
flash [28] se encuentran:

= Lectura, programacion y borrado con una tnica fuente de 3.3V.
= Correccién de error unico y deteccién de error doble (SECDED, por sus siglas en inglés).

= Cédigo corrector de errores (ECC, por sus siglas en inglés) para el banco de memoria principal.
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= Proporciona diferentes modos de lectura para optimizar el rendimiento y verificar la integridad del contenido
en la memoria.

= Integra una méquina de estado programacién/borrado que permite simplificar algoritmos, lecturas simultaneas
mientras se realiza escritura en otro banco de memoria, tiempos de programacién y borrados rapidos, etc.

La tabla 3.6 muestra el mapa de memoria flash interna del microcontrolador Hércules.

Banco de memoria | Sector No. | Segmento
16k Bytes
16k Bytes
16k Bytes
16k Bytes
16k Bytes
16k Bytes
32k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
128k Bytes
16k Bytes
16k Bytes
16k Bytes
16k Bytes

Banco de memoria 0

= =
| S| o] 0o| | o ot | wo| 0| = ©

—
(\}

Banco de memoria 7

wiol ol &l Bl &

Tabla 3.6: Mapa de memoria flash de microcontrolador Hércules

Como se puede observar, el banco de memoria 7, consta de cuatro segmentos de 16k bytes cada uno. Por
simplicidad, este banco de memoria puede ser configurado para soportar hasta 16 bloques. Cada bloque puede ser
considerado como un arreglo y cuando se realiza la configuracién de la memoria, el usuario puede decidir el nimero
de bloques requeridos. El minimo nimero de bloques es uno y el maximo niimero dependerd del tamano de bytes
reservado para los bloques anteriores.

Este banco de memoria serd usado por el microcontrolador Hércules unicamente para fines de control de tareas
y ejecucién de comandos. Basicamente, el microcontrolador configurard y dividird su memoria flash en 6 bloques
usados para ejecutar comandos operativos descritos en la seccién 3.2.

3.1.7. Control de Camara

La carga util del satélite experimental fue disenada por una dependencia del Instituto Politécnico Nacional y
corresponde a una cdmara CMOS IDS UI-1220SE [16] de uso industrial. Ademads de la cdmara, el subsistema cuenta
con una tarjeta comercial beagleboard-XM y una tarjeta electronica que contiene un MSP430 de Texas Instruments.
La camara estd conectada directamente a la tarjeta beagleboard-XM mediante una conexiéon USB 2.0 para tareas
de control y configuracion del sensor de imagen. El médulo completo estd conectado al bus I12C mediante el micro-
controlador MSP430, sin embargo, se desconoce la conexion eléctrica entre el MSP430 y la tarjeta beagleboard-XM.
La imagen 3.13 muestra el diagrama a bloques entre las dos tarjetas electrénicas y la camara.

A bus 12C

Camara _USB2.0 MSP430 |

IDS UI-1220SE | -

Beagleboard-XM <

\ 4

Figura 3.13: Diagrama de cdmara satelital
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La cdmara satelital cuenta con 5 senales eléctricas que le permiten comunicarse con la computadora de vuelo.
Dentro de las senales se encuentran 2 lineas de datos correspondientes al bus 12C, una linea de interrupcién generada
por la cdmara cuando un dato se encuentra listo, una senal de reset y una sefial de referencia (GND). La imagen
3.14 muestra las senales eléctricas utilizadas para la comunicacion entre la computadora de vuelo y el médulo de la
cadmara.

SCL P
€¢——SDA——p
Computadora | _ INT Modulo camara
de vuelo X satelital
RST »>
GND

Figura 3.14: Conexiones eléctricas de camara satelital

3.1.7.1. Interfaz de comandos

La cdmara cuenta con un conjunto de registros de 16 bits de lectura y escritura que pueden ser modificados por
la computadora de vuelo para tener control sobre la camara.
Para lograr la modificacién de estos registros, la computadora de vuelo debe seguir una estructura de comandos, los
cuales son paquetes de 12 bytes de longitud fija. La tabla 3.7 presenta la estructura de comandos y a continuacién
se describe cada uno de los campos.

Campo Encabezado | Cédigo de mando | Registro | Reservado | CRC 1 | Argumento | CRC 2
Num. bytes 2 1 1 2 2 2 2

Tabla 3.7: Estructura de comandos entre cdmara y computadora de vuelo

Encabezado: Marcan el inicio del mensaje y corresponden a dos caracteres de sincronia.
Cédigo de mando: Este byte representa si se trata de lectura o escritura de registro.
Registro: Registro a leer o escribir.

Reservado: Bytes reservados para uso futuro.

CRC1: CRC correspondiente a los seis primeros bytes antes mencionados.

Argumento: El argumento consta de 2 bytes y es el valor a escribir dentro del registro seleccionado. En caso de
lectura, estos bytes devolveran el valor actual configurado en el registro seleccionado.

CRC2: CRC correspondiente a todos los bytes del comando.

Los registros de lectura/escritura que permiten la configuracién de la cdmara son los siguientes:
= Frecuencia de operacién: Frecuencia de operacién a la que se encuentra operando la cdmara.
= Tasa de captura: Este registro contiene el niimero de capturas que realizara la camara.
= Tiempo de exposicién: Valor de tiempo de exposicién al momento de capturar una imagen.

= Captura: Registro donde se ordena a la cdmara realizar captura de imagen. En modo lectura, este registro
indica si la cdmara ya captur6 o se encuentra en proceso de capturar una imagen.
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= Modo de operacién: Este registro indica si la cimara estd en modo de inicializaciéon, modo encendido o
modo apagado.

= Selecciéon de imagen: Selecciona nimero y tamano de imagen.

= Lectura de paquete imagen: Selecciona ntimero de paquete imagen a leer.

= Memoria: Lee nimero de contenedores de imagenes utilizados en la memoria local del médulo de cdmara.
= Estado de cdmara: Valor de 16 bits que resume estado de la camara.

= Error de cdmara: Valor de 16 bits que resume errores presentados en la cimara.

3.1.7.2. Captura de imagenes

La camara satelital fue disenada con el principal objetivo de capturar imagenes de la tierra. La cdmara cuenta
con la opcién de entregar la imagen en dos tamanos diferentes y en un formato .bmp o mapa de bits. La imagen
grande (752 x 480 pixeles) corresponde a 1426 paquetes, mientras que la imagen pequetia (188 x 120 pixeles) corres-
ponde a 92 paquetes. Cada paquete imagen es un arreglo de 264 bytes y una vez que la computadora de vuelo genera
el comando de captura de imagen, ésta debe ser capaz de solicitar todos los paquetes imagen para posteriormente
ser almacenados y enviados a la estacion terrena. La estructura de cada paquete imagen es mostrada en la tabla
3.8 y a continuacion se describe cada uno de los campos.

Campo Encabezado | ID. Imagen | Indice de paquete | CRC 1 | Carga util | CRC 2
Num. bytes 2 2 2 2 254 2

Tabla 3.8: Estructura de paquete imagen

Encabezado: Marcan el inicio del mensaje y corresponden a dos bytes de sincronia.
ID. Imagen: Identifican el nimero de imagen a la que pertenece el paquete.
Indice de paquete: Contiene el indice o nimero del paquete dentro de la imagen.
CRC 1: CRC correspondiente a los seis primeros bytes antes mencionados.

Carga util: Contiene los datos imagen a transferir y consta de 254 bytes.

CRC 2: CRC correspondiente a todos los bytes del paquete imagen.

Para poder obtener la imagen capturada por el satélite, la estacién terrena deberd obtener toda la informacién
contenida dentro del campo ”carga util” de todos los paquetes imagen recibidos. El software de estacién terrena
se encargara de la reconstruccion de la imagen y serd presentado en el cuarto capitulo, sin embargo, para fines
demostrativos, méas adelante se presentardn algunas de las imdgenes capturadas por el satélite cubesat.

La figura 3.15 muestra el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para operar la cdmara satelital.
En un inicio la computadora de vuelo emite el comando a potencia para energizar el médulo caAmara y espera 1
minuto para que ésta sea inicializada. Pasado el minuto, la computadora de vuelo espera que la cimara se encuentre
en modo encendido y en espera para poder ejecutar un comando. Debido a que la frecuencia de operacion y el tiempo
de exposicion estan relacionados, se decidio fijar la frecuencia de operaciéon a 10 Hz y unicamente ajustar el valor
de tiempo de exposiciéon. Una vez modificados los parametros, se realiza la captura de la imagen y se decide si sera
enviada a estacién terrena o serd almacenada dentro de las memorias flash de la computadora de vuelo. Finalmente,
cuando ya no existe otro comando mas que ejecutar, la computadora de vuelo emite el comando para desenergizar
el médulo y da fin a la funcién para operar la camara. El proceso de almacenamiento de imagen sera descrito en la
subseccion 3.1.7.3.
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Figura 3.15: Diagrama de flujo para operaciéon con camara satelital
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Aunque el software disenado para la operacién de la cdmara permite a la computadora de vuelo manipular
todos los parametros posibles del sensor, cabe senalar que la cdmara no cuenta con un autoajuste de pardmetros
al momento de adquirir una imagen. Como ya se menciond, la frecuencia de operacién fue fijada a 10 Hz, por lo
que el operador de la estacion terrena solo debera modificar el tiempo de exposiciéon basdandose en la luz que pueda
incidir sobre el sensor de imagen.

A continuacion se muestran algunas imagenes en sus dos tamanos, capturadas desde el edificio 12 del Instituto
de Ingenieria UNAM. En los tres casos se enfoc6 el mismo objetivo y tinicamente se modificé el valor de tiempo
de exposicion. La imagen 3.16 muestra una captura de imagen con un correcto valor de tiempo de exposicién. La
imagen 3.17 muestra una imagen sub-expuesta y la imagen 3.18 muestra una imagen sobre-expuesta.

Figura 3.16: Imagen correctamente expuesta

Figura 3.17: Imagen sub-expuesta
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Figura 3.18: Imagen sobre-expuesta

3.1.7.3. Almacenamiento de imagenes

La computadora de vuelo cuenta con dos memorias flash con el propésito principal de capturar y almacenar
iméagenes de cualquier parte de la tierra. En un principio, el satélite recibird datos para capturar un objetivo en
tierra. Posteriormente la computadora de vuelo capturard la imagen y la almacenard en ambos tamanos, grande
y pequena. Cuando el satélite se encuentre nuevamente en linea de vista, la estacién terrena descargard la imagen
pequena y evaluard si vale la pena descargar la imagen grande.

Las dos memorias flash dentro de la computadora de vuelo permitirdn almacenar 341 imagenes en ambos ta-
marfios, grande y pequenio. Cada paquete imagen recibido de la cimara serd guardado en una péagina de la memoria
flash, por lo que, una imagen grande correspondera a 1426 paginas y una imagen pequena a 92 paginas.

Para el caso de las imédgenes grandes, la memoria flash 1 serd direccionada en modo de 4 bytes y cada imagen sera
contenida en 6 sectores. En modo de direccionamiento a 4 bytes se puede tener un maximo de 2047 sectores, por lo
que la divisién entre 6 sectores da como resultado un méximo de 341 imagenes.

Para el caso de las imagenes pequenas, la memoria flash 2 serd direccionada en modo de 3 bytes y se usara el
segmento 0 para su almacenamiento, donde cada imagen pequena serd contenida en 6 subsectores. En modo de
direccionamiento a 3 bytes se puede tener un maximo de 4096 subsectores por segmento, por lo que este segmento
serd capaz de almacenar también 341 imagenes pequenas.

El almacenar una imagen grande y una pequena en 6 sectores y 6 subsectores respectivamente, representa dejar
péaginas en blanco o paginas sin usar entre una imagen y otra, sin embargo, debido a que la memoria solamente
puede ser borrada por sector, subsector y chip de 256 Mbits, esta decisién disminuye el desarrollo de software y
permite tener un mejor control de las imégenes a la hora de ser almacenadas.

La imagen 3.19 representa el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para almacenar la misma

imagen en tamano grande y pequena dentro de las memorias flash. La funcién define la variable entera ” i ”
para ser usada como contador del nimero de paquete imagen y nimero de pagina guardada. El microcontrolador
Hércules almacenara en su memoria flash interna un valor que corresponde al contador de imagenes ya almacenadas
y posteriormente usara este valor para obtener la direccién inicio de una nueva imagen a almacenar.
Recordando que las imagenes grandes y pequenas serdn almacenadas en dos distintas memorias haciendo uso del
protocolo SPI, el microcontrolador debe habilitar la respectiva memoria flash con la linea de chip select, antes y
después del almacenado de una imagen. Una vez seleccionada la correcta memoria, se debera configurar el modo
de direccionamiento, esto debido a que los registros de configuraciéon de las memorias se encuentran en memoria
volatil. Posterior a ésto, el Hércules generara el comando para peticién del paquete imagen, igual al valor que tenga
la variable ” i ” en ese momento, una vez pedido y almacenado el paquete imagen, incrementara la variable ” i ”
y repetird este proceso 1426 veces para el caso de las imégenes grandes y 92 veces para el caso de las imagenes
pequenas.
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Figura 3.19: Diagrama de flujo para almacenado de imagenes satelitales
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3.2. Comandos operativos

Una parte importante del proyecto satelital, es la definicién de los comandos operativos para el intercambio de
informacion con la estacién terrena. El cubesat cuenta con 8 comandos operativos para la descarga de telemetria,
descarga de imagenes y programacion de tareas. Dentro de los comandos operativos, algunos corresponden a te-
lemetria obtenida en linea de vista con la estacion terrena y otros, a descarga de telemetria previamente almacenada.

Todos los comandos enviados por la estacion terrena seran recibidos por el satélite en la frecuencia VHF, mientras
que la informacién enviada por el satélite a la estacién terrena serd enviada en la frecuencia UHF. Para el caso de
las imédgenes capturadas, las imagenes grandes seran enviadas por el médulo de banda S y las pequenas podran ser
enviadas por ambos radios.

Los comandos operativos enviados por la estacion terrena al cubesat siguen el formato mostrado en la tabla 3.9.

Campo Encabezado | Num bytes | Num. de comando | Argumento | CRC
Nuam. bytes 2 2 1 1-30 2

Tabla 3.9: Estructura de comando entre estacién terrena y satélite

Encabezado: El encabezado corresponde a 2 bytes en formato ASCII y son usados como identificadores de comando.
Num bytes: Numero total de bytes de la trama.
Nium de comando: Especifica el niimero de comando a ejecutar.
Argumento: Datos necesarios para ejecutar el comando (Necesario solo para algunos comandos).
CRC: CRC correspondiente a todos los bytes del comando.

La imagen 3.20 representa el diagrama de flujo seguido por el satélite para ejecutar un comando operativo
recibido desde estacién terrena. En todos los casos, el microcontrolador del radio UHF /VHF recibird el comando y

generard el CRC a partir de la informacion recibida, si el CRC recibido coincide con el CRC generado, el comando
se da por valido y es enviado a la computadora de vuelo para su posterior ejecucién.
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Figura 3.20: Diagrama de flujo para recepcién de comandos operativos
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3.2.1. Telemetria basica

Este comando tiene el objetivo de conocer un estado bésico e instantdneo del satélite. Una vez que el comando

es recibido por el satélite, la computadora de vuelo obtendra y enviara a la estacion terrena la siguiente telemetria:
nombre del satélite en formato ASCII, porcentaje de carga de las baterias, voltajes y corrientes de sélo tres sub-
sistemas normalmente encendidos (computadora de vuelo, potencia y comunicaciones), siete temperaturas de las
veinte disponibles y el nimero de imédgenes almacenadas en sus memorias flash.
La imagen 3.21 muestra el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para obtener todos los valores
antes mencionados. Como puede observarse, la computadora de vuelo solicita la informacién secuencialmente, una
vez obtenida toda la telemetria necesaria, genera el CRC a partir de los datos obtenidos y envia la respuesta al
subsistema de comunicaciones para posteriormente ser enviada a la estacién terrena.
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Figura 3.21: Diagrama de flujo de telemetria bésica
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3.2.2. Telemetria intermedia

Dentro de las tareas auténomas que la computadora de vuelo debe realizar, se encuentra la captura y almacenado

de telemetria cada 20 min. Para tal fin, la telemetria serd almacenada en el segmento 1 de la memoria flash 2. La
computadora de vuelo tiene la capacidad de guardar 400 muestras y seran almacenadas en un buffer circular, por lo
que, si el satélite deja de ver estacién terrena por algiin tiempo sin haber descargado la telemetria, la informacion
serd sobrescrita con nuevos datos obtenidos. La telemetria capturada tendra la siguiente informacién: porcentaje de
carga de las baterias, voltajes y corrientes de todos los subsistemas, temperatura de todos los sensores, fecha y hora
obtenida del reloj en tiempo real y valor de campos magnéticos obtenidos del magnetémetro de la computadora
de vuelo. El objetivo de este comando es la descarga de las 400 muestras almacenadas. La imagen 3.22 muestra el
diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para obtener y almacenar la telemetria intermedia.
Como puede observarse, una vez que la computadora de vuelo obtiene toda la informacién requerida, primero leerd
el dltimo ntmero de telemetria almacenada y en caso de existir 400 muestras, se reiniciara el contador, generando asi
el buffer circular.Recordando que la memoria sélo puede ser borrada por subsector (correspondiente a 16 paginas)
y no por pagina, el microcontrolador verificard si el nimero de telemetria a almacenar es miltiplo de 16 y en caso
de ser afirmativo, primero se eliminara ese subsector y enseguida se escribira la nueva informacién.
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Figura 3.22: Diagrama de flujo de telemetria intermedia
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3.2.3. Telemetria avanzada

La telemetria avanzada servird para conocer el estado de navegacion inercial del satélite. La telemetria avanzada
cuenta con la siguiente informacién: datos de latitud, longitud y altitud generados por el GPS y valores de campos
magnéticos y aceleraciones por cada eje, generados por la IMU del subsistema de control y orientacién. Este
comando puede enviar informacién de dos formas distintas, 50 muestras instantdneas o 800 muestras capturadas y
almacenadas en el segmento 2 de la memoria flash 2. Las 800 muestras primero seran capturadas por el subsistema
de control y orientacién en una maniobra de apuntamiento y después enviadas a la computadora de vuelo para su
almacenamiento. La imagen 3.23 muestra el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para generar las
50 muestras instantdneas o descargar la telemetria avanzada previamente almacenada. Para el caso de las muestras
instantaneas, la computadora de vuelo debe encender el GPS y el subsistema de control y orientacién ya que estos
estaran apagados, una vez obtenidas y enviadas todas las muestras, la computadora de vuelo apagard nuevamente
los subsistemas. Para el caso de las muestras almacenadas, inicamente se enviard la informacién desde las memorias
sin la necesidad de encender los dos subsistemas.
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Figura 3.23: Diagrama de flujo de telemetria avanzada
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3.2.4. Telemetria de propagacion orbital

Esta telemetria permitira conocer a la estacion terrena, la 6rbita por la cual el satélite se propaga. La telemetria
de propagacion orbital cuenta con la siguiente informacién: datos de latitud, longitud, altitud, fecha y hora, todos
generados por el GPS. La telemetria serd almacenada en el segmento 3 de la memoria 2 y serd necesario que en un
primer comando, estacién terrena defina el niimero de muestras (méximo de 250 muestras) y tiempo de muestreo
(minimo de 1 minuto). Con este comando, el satélite enviard todas las muestras previamente capturadas. La imagen
3.24 presenta el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para enviar toda la informacién almace-
nada. Como se puede observar, la computadora de vuelo primero envia a estacion terrena el nimero de muestras
almacenadas mientras que el tiempo de muestreo puede ser obtenido con la fecha dentro de cada paquete enviado.
Una vez realizado esto, la computadora de vuelo entra en un ciclo donde va leyendo cada muestra almacenada y
enseguida la envia a la estacién terrena.
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Figura 3.24: Diagrama de flujo para descarga de propagacion orbital
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3.2.5. Apuntamiento satelital para captura y descarga de imagenes

El uso de este comando es solo para fines de programar o agendar la ejecucion del apuntamiento satelital a un
objetivo en tierra haciendo uso del subsistema de control y orientacion. En un principio, la computadora de vuelo
recibird datos de latitud, longitud y altitud del objetivo a apuntar, fecha y hora inicio del apuntamiento y tarea
a realizar (captura o descarga de imagen). En seguida, la computadora de vuelo almacenara los datos de latitud,
longitud y altitud recibidos en la memoria flash de su microcontrolador y después programara la funcién de alarma
de su reloj en tiempo real con la fecha y hora establecidos. Debido a que el apuntamiento satelital podra lograrse
en un intervalo de entre 12 y 15 minutos, la computadora de vuelo emitira el comando de control y apuntamiento
satelital 15 min antes de llegar a su objetivo. Una vez estando apuntando al objetivo, el satélite podra capturar una
imagen o realizar el enlace de comunicacién con la antena directiva de banda S.

La imagen 3.25 muestra la propuesta del algoritmo de control y estimacién de altitud ejecutado por el subsistema
de control y orientacién. En un principio, el satélite se mantendra ejecutando tareas auténomas hasta que se genere
la interrupcién de alarma por el reloj en tiempo real, enseguida la computadora de vuelo encenderd el GPS y el
subsistema de control y orientacién para poder emitir la ejecucién del algoritmo de control con los datos del objetivo
en tierra. La linea roja en la imagen, muestra el tiempo en que el subsistema de control y orientacién se encuentra
haciendo maniobras de apuntamiento hacia el objetivo en tierra, para que después, la computadora de vuelo ejecute
la captura de una imagen o el enlace con el radio de banda S.

Algoritmo de control
y estimacion de altitud
activado

A, Ejecucion
ml /_\ de comando

Satélite en
stand-by .’

Figura 3.25: Ejecuciéon de algoritmos de control y apuntamiento satelital
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3.2.6.

Este comando tiene la finalidad de descargar imagenes grandes y pequenas previamente almacenadas por el
satélite. En el comando de subida, estacion terrena debe definir tamano, niimero de imagen y radio de comunicacion
por el cual se efectuard la descarga. Aunque el satélite permite la descarga de imdgenes grandes con el radio
UHF/VHF, siempre serd preferible hacer uso de banda S debido a su velocidad de transferencia de datos. Cabe
senalar, que la transferencia de datos por banda S sera usado, siempre y cuando, el enlace con estacién terrena se
haya logrado. La imagen 3.26 representa el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para descargar
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Figura 3.26: Diagrama de flujo para descarga de imagenes
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La descarga de imagen con banda S corresponde al mismo procedimiento de descarga como en el caso de
UHF/VHF, por lo cual fue omitido.
Como se puede observar, estacién terrena cuenta con diversos modos de descarga de imagen. En un principio se
debe elegir el radio de comunicacién para efectuar la descarga, enseguida se debe elegir descarga por numero de
paquete o en stream. Cuando se elige niimero de paquete, estacién terrena debe generar un comando de subida por
cada paquete requerido, permitiendo reconstruir una imagen cuando ésta no pudo ser descargada completamente.
Cuando se elige en stream, el cubesat sélo recibird un comando de subida e inmediatamente empezara a enviar
todos los paquetes de la imagen sin necesidad de recibir una confirmacién por cada paquete enviado, generando asi,
la posibilidad que la imagen no llegue completa. Por ultimo, estacién terrena deberd elegir entre los dos tamanos
de imagen disponibles a enviar.

3.2.7. Contacto satelital

Este comando tiene el tinico objetivo de verificar un enlace de comunicaciones entre satélite y estacién terrena.
La estacion terrena enviard un comando de contacto y el satélite deberd contestar un eco devolviendo el mismo
mensaje recibido, de esta manera, estacién terrena podra saber si existe comunicacion con el satélite.

3.3. Gestion interna satelital

Los retos de operar en un ambiente espacial presentados en la seccién 1.4 hacen que la gestion interna satelital
[29] sea una tarea importante y necesaria en cualquier satélite. La gestion interna satelital se encarga de colectar
informacion de sensores para poder iniciar y ejecutar funciones de recuperacion ante un problema presente. Adicio-
nalmente, el satélite puede obtener informacién, almacenarla y posteriormente descargarla con la finalidad de que
la estacién terrena haga uso de los datos y conozca el estado del satélite dentro de su drbita.

3.3.1. Diagnéstico satelital

El diagnéstico satelital consta de dos partes: la primera consiste en obtener y almacenar informacién de sensores
(telemetria intermedia, previamente descrita) para que estacién terrena pueda conocer el estado del satélite y la
segunda parte consiste en ejecutar tareas preventivas a partir de informacién obtenida de sensores.

Los sensores de temperatura colocados en las baterias y el porcentaje de su carga seran leidos cada 5 minutos por
la computadora de vuelo, evitando asi, una temperatura por debajo de los 10 grados Celsius y un estado de carga
por debajo del 25 %.

La imagen 3.27 muestra el diagrama de flujo seguido por la computadora de vuelo para el diagndstico satelital.
Para ejecutar el diagnostico satelital, la computadora de vuelo usa el timer del reloj en tiempo real y el timer interno
de su microcontrolador. En un principio el microcontrolador Hércules configura y ajusta el timer del reloj en tiempo
real a 20 minutos y el reloj de su timer interno a 5 min. Una vez configurados, la computadora de vuelo entra en un
bucle o ciclo infinito, del cual saldrd Unicamente si se genera una interrupcién para ejecutar un comando recibido
desde estacion terrena. En el ciclo infinito, se estard a la espera de una senal de cualquiera de los dos timers y en
cuanto se genere la senal, la computadora de vuelo verificard que senal fue la que se generd.

En caso de generarse la senal del reloj en tiempo real, primero se limpiard la interrupcién y enseguida se ejecutara
el subproceso de almacenado de telemetria intermedia, descrito en la subseccién 3.2.2.

En caso de generarse la bandera del timer interno del microcontrolador, la computadora de vuelo primero detendra
el timer, después se leerdn los sensores de temperatura en las baterias y su porcentaje de carga (valor generado por
el subsistema de potencia). Si existe una temperatura menor a 10°C, se emitird un comando a potencia para iniciar
funcién de calefaccién de las baterias y asi evitar dano en ellas. Si existe un porcentaje de carga de baterias menor
a 25 %, se emitird un comando a potencia para que ponga el satélite en un estado de carga con ayuda de las celdas
solares.

Finalmente, en cualquiera de todos los casos, la computadora de vuelo reajusta sus timers y regresa a su estado
inicial, a la espera de una nueva senal de ambos timers o una interrupciéon desde estacién terrena.
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Figura 3.27: Diagrama de flujo de diagndstico satelital
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3.4. Implementacion de software

Para el desarrollo e implementacién del software de operacién, fue necesario el uso de dos ambientes de desa-
rrollo de software, proporcionados por Texas Instruments. Toda la programacién disefiada para el microcontrolador
Hércules fue generada bajo el lenguaje de programacion C y un ambiente grafico para configuraciéon de periféricos.
A continuacién se describen las dos plataformas de desarrollo utilizadas y sus principales caracteristicas.

3.4.1. Code Composer Studio

Code composer studio (CCS, por sus siglas en inglés) es un ambiente de desarrollo integrado de Texas Instru-

ments (TI) [30] para su familia de procesadores embebidos. CCS comprende un conjunto de herramientas utilizadas
para desarrollar y depurar aplicaciones embebidas. Este incluye compiladores para cada familia de dispositivos,
editor de cédigo fuente, ambiente de generacién de proyectos, depurador, simuladores, sistemas operando en tiempo
real y otras caracteristicas. Las herramientas e interfaz de familias de microcontroladores, permiten a los usuarios
iniciar mas rapido que antes y agregar funcionalidad a sus aplicaciones, gracias a sus herramientas de productividad
sofisticadas.
CCS estd basado en la plataforma eclipse. El software eclipse fue originalmente desarrollado para la creacion de
herramientas de desarrollo. Eclipse ofrece una estructura de software excelente para ambientes de desarrollo de
generacion de software y se estd convirtiendo en un marco estandar utilizado por muchos vendedores de software
embebido. CCS combina las ventajas de la plataforma de software eclipse con capacidades de depuracién avanzados.
La imagen 3.28 muestra la ventana de editor de cédigo y la imagen 3.29 muestra la ventana de depuracién de cédigo
del software code composer studio.

Construcciéon de proyecto Depuracién de cédigo

/ Ventana del editor
File Edit View Najfgate PrWow Help $
— s [ CCs Edr

) Project Explorer E TI Resource Explorer g blink.c 22 Ba rra de ayLIda
4 > Demo [Active - Debug) -

nt Includes - 5P430 Blink the LED Demo - Software Toggle Pl.@
¢ blink.c

g Ink_msp430f2013.cmd

% MSP430F2013.coml

}

N
Editor de cddigo

Archivos del proyecto

#include <msp430.h>

int main(void)

r

1
WOTCTL = WOTPW + WOTHOLD;
PIDIR |= ©x01;

Ventana de errores

|2 Problems 23 -
0 items

Description - Resource Path Location Type

Figura 3.28: Ventana de editor de code composer studio
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Correr proyecto Correr c6digo paso a paso Ventana de depuracion

File Edit View\ Search Project Tools Run Scripts Window H

g % @ v v y v [']lg; CCSDebug |5 ¢
%5 Debug 23 = O || = Variables 32 | & Expressions i Registers h =
P B[22 PP S| BT % 5| & = -
%# Demo [Code Composer Studio - Device Debugging] Name T Location
o® TIMSP430 USB1/MSP430 (Suspended) 00 i unsighed int 0x027C
= main() at blink.c:24 0xF800
= ¢_int00_noinit_noexit() 0xFE3C (the entry point was reachad)
(£) TIResource Explorer 1<) blinkc L3 =0
o T RSy Cédigo Variables Expresiones Registros
23 int main(void)
%24k
25 WOTCTL = WOTPW + WOTHOLD; Stop watchdog time
2 P1DIR |= @x@1; Set P1.0 to output directio
B2 for (;3)
volatile unsigned int i; volatile to prevent optimizatior L
P10UT ~= 0x01; Toggle P1.@ using exclusive-OR
i = 10000; W Delay
do i--;
while (i != @); -

Figura 3.29: Ventana para depuracion de cédigo de code composer studio

Para el cargado de software disenado en CCS o programacion del microcontrolador Hércules, se hizo uso del
hardware XDS100v2 [31]. Spectrum digital XDS100v2 es un dispositivo de prueba y cargado de software para
procesadores de Texas Instruments. Se caracteriza por ser un dispositivo de bajo costo mientras soporta el estandar
JTAG (IEEE 1149.1). La imagen 3.30 muestra el dispositivo XDSv100.

Figura 3.30: Hardware XDSv100 para programaciéon de software
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3.4.2. HalCoGen

Hardware Abstraction Layer Code Generation (HalCoGen, por sus siglas en inglés) contiene médulos de software
con acceso directo al MCU vy es responsable de la inicializacién del sistema,[32]. HalCoGen permite a los usuarios
generar drivers o funciones del dispositivo para la familia de microcontroladores Hércules. Halcogen es una guia
simple que ayuda a configurar y generar capas abstractas del microcontrolador incluyendo funciones seguras. Bési-
camente, halcogen proporciona una interfaz gréfica de usuario que permite configurar periféricos, interrupciones,
relojes y otros pardmetros del MCU.

La imagen 3.31 muestra la pantalla principal del software halcogen la cual consta de diversas pestanas donde el
usuario puede seleccionar y configurar cualquier médulo o periférico con el que cuenta el microcontrolador de la
familia Hércules seleccionado.

Menu e iconos Ayuda Configuracign y seleccién de mddulos
Start Page | TMS570AS0432PZ | PINMUX RTI GIO WBSPH SPL SPR2 SPB CANI CAN2 ADC WHET ESM DCC CRC EQEP FEE ibv

¢ File Edit View Tools
@S Hd B IBES [ OOR DD
StartPage | TMSS70LS0432PZ | PINMUX RTI GIO LIN SCI MIBSPIL SPIL SPR SPB CANl CAN2 ADC HET ESM DCC CRC EQEP FEE 4D v Device Explorer v X

Lzl TMS570L50432PZ
General | DriverEnable SAFETYINIT R4-MPU-PMU Interrupts VIM General VIMRAM VIM Channel0-31  VIM Channel 32-63  VIM Channel64-95 RAM Flash Clock Tree 4 > \j

[~ TMS570LS0432PZ Block Diagram

| intemupts | LBIST PBIST
[ Pesh }———  POM CCM-R4 [ R |
ETMRE 2 Cortex-R4F |‘—I
+ [ e fll— un [scum]
e R | I 1

—| miBsPin s

— cav |

| Explorador de archivos
|
|
|

Diagrama a bloques del dispositivo

TN T stk ity alialean Misiiay Cnablaldab abasse e v isad seadila deinora

Output v 2 x

Loading: CRC: 'CRCv000.xml' -
Loading: 'EQEPV000. xml" [

< + [ | Device Explorer [ File Explorer

For Help, press F1 | Read AR OVR,

Figura 3.31: Ventana principal de plataforma halcogen
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Capitulo 4

Pruebas de validacion

En los capitulos anteriores de este trabajo de tesis, se describié la arquitectura satelital del cubesat propuesta
por todo el equipo de trabajo. Ademés de esto, se describié el software desarrollado e implementado dentro del
subsistema de computadora de vuelo, de tal forma que el satélite permita intercambio de datos con estacion terre-
na como descarga de imagenes y telemetria satelital. Este capitulo detalla los métodos empleados para evaluar la
operacién y funcionamiento en software y hardware de la computadora de vuelo individualmente e interactuando
con los demds subsistemas.

La seccién 4.1 presenta céomo fue validado el hardware dentro de la computadora de vuelo. La seccién 4.2
presenta el software de estacién terrena usado para validar un enlace inalambrico y validar que los datos enviados
por el satélite son correctamente interpretados. La seccién 4.3 detalla brevemente algunas pruebas de calificacién
espacial y presenta la prueba que fue realizada para validar todo el satélite, con lo cual quedara también validado
el subsistema de computadora de vuelo.

4.1. Validacién de computadora de vuelo

A continuacién se presentan los métodos empleados para validar el hardware y software interno de la compu-
tadora de vuelo. En algunos casos se usé un osciloscopio para verificar las senales eléctricas y en otros, bastd con
leer un ID o identificador dentro de los registros de lectura de los circuitos electrénicos.

4.1.1. Validacion de protocolo I12C

Como ya se menciono, el bus 12C sera el principal protocolo de comunicacién entre subsistemas. Aqui la compu-
tadora de vuelo fungird como dispositivo maestro y sera la encargada de iniciar cualquier transferencia de datos.
La validacién de este protocolo consistié en enviar un mensaje desde la computadora de vuelo a otro dispositivo o
microcontrolador del satélite, si el mensaje es contestado por el dispositivo o recibido por el otro microcontrolador,
entonces la comunicacién es correcta. A manera de demostracién del correcto funcionamiento del bus 12C, se hizo
uso de un osciloscopio que tiene la capacidad de representar qué datos estan siendo enviados o recibidos dentro del
bus.

A continuacién se presenta el proceso que sigue el satélite cuando éste recibe la ejecucién de un comando desde
estacién terrena:

= Primero, el satélite recibe un comando desde estacion terrena, seguido de esto, el subsistema de comunicaciones
emite una senal de aviso o interrupcion a la computadora de vuelo y es aqui donde la computadora de vuelo
le responde a comunicaciones por 12C la confirmacién del aviso.

= Una vez emitido el aviso, la computadora de vuelo pide por I2C a comunicaciones, los datos recibidos desde
estacién terrena.

= En este caso, estacion terrena pide voltajes y corrientes satelitales por lo que computadora de vuelo pide la
informacién al subsistema de potencia eléctrica.

= Finalmente, computadora de vuelo procesa la informacién recibida y responde los datos a comunicaciones
para su posterior descarga a estacién terrena.
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La imagen 4.1 presenta de forma descendente los cuatro pasos antes descritos. En el inicio se tiene la confirmacién
del aviso a comunicaciones, enseguida la peticion del comando a comunicaciones, después la peticion de datos a
potencia eléctrica y al final se tiene la respuesta del mensaje para ser transmitido a estacién terrena. Al observar
que las senales eléctricas eran correctas y que hubo un correcto manejo del mensaje, se comprueba que el protocolo
de comunicacién 12C entre subsistemas opera exitosamente.

PreVu  Trig? i 1 Noise Filter Off
9
[-{ AddrtwzSC ) O

B
FUMLJU “’ULU

Pretu  Trig? Noise Filter Off
v

105:31:01

Pretu  Trig? £ 1 Noise Filter Off

Figura 4.1: Validacién de protocolo 12C
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4.1.2. Validacion de sensores de temperatura

Como recordaremos, los sensores de temperatura operan bajo el protocolo de comunicacién 1-wire. El osciloscopio
previamente usado no es capaz de procesar dicho protocolo, sin embargo, el método empleado para validar su
funcionamiento consistié en leer el ID o identificador de todos los sensores. La tabla 4.1 fue obtenida de la hoja de
datos del fabricante [21] y como se puede observar, al inicio del ID se tienen 8 bits del cédigo de familia (en el caso
de los sensores de temperatura este valor es 28 hexadecimal), 48 bits inicos de nimero serial y 8 bits de CRC.

’ 8-bits c6digo de familia (28h) \ 48-bits numero serial \ 8-bits CRC ‘

Tabla 4.1: Formato ID sensores de temperatura

Con la tabla antes descrita, se realizé una lectura de los ID “s y se verificé que todos contaran con el cédigo de
familia y que el CRC generado coincidiera con el CRC leido. La imagen 4.2 presenta una captura de imagen del
ambiente code composer studio mostrando las expresiones del microcontrolador donde se tiene 3 de los 20 ID “s de
los sensores de temperatura. En rojo se marcan los valores que corresponden a los 8 bits del cédigo de familia.

(%)= Variables | €4 Expressions 52 | 1§} Registers

Expression Type Value
4 (= ROM_sensores  unsigned char[20][8] 0:080018F4 (Hex)
4 [ 0] unsigned rihar[E] (:0B001EFL (Hex)
ﬁ(x}: [01 unsiﬂned char 0228 (Hex) i
)= [1] unsigned char 0x80 (Hex)
= [2] unsigned char 0xBF (Hex)
= [3] unsigned char 0xBE (Hex)
(= [4] unsigned char 005 (Hex)
= [5] unsigned char 0200 (Hex)
9= [6] unsigned char 0:00 (Hex)
6= [7] unsigned char 0:05 (Hex)
4 nsigned ch {1500 Hex)

)= [0] unsigned char 028 (Hex)

9= [1] unsigned char OxED (Hex]
9= [2] unsigned char 0:CE (Hex)
4= [3] unsigned char 0xBE (Hex)
= [4] unsigned char 0205 (Hex)
9= [5] unsigned char 0,00 (Hex)
(- [6] unsigned char 0:00 (Hex)

)= [7] unsigned char 0:8A (Hex)
PR unsigned char[8 008001904 (Hex)
)= [0] unsiﬁned char 0228 (Hex)

G- [1] unsigned char 0:58 (Hex]

)= [2] unsigned char 0xAF (Hex)
= [3] unsigned char 0xBE (Hex)

)= [4] unsigned char 0205 (Hex)
= [5] unsigned char 0:00 (Hex)

)= [6] unsigned char 000 (Hex)
= [7] unsigned char 0x7 C (Hex)

s _NE] unsigned char[8] 0:0800190C (Hex)
b 4] unsigned char[8] 0:08001914 (Hesx)
p G [5] unsigned char[8] 00800191 C (Hex)
s = [6] unsigned char(&] 008001924 (Hex)
s (= [7] unsigned char[8] 0:0800192C (Hex)

Figura 4.2: ID de 3 sensores de temperatura
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Una vez obtenidos los ID “s de los sensores, el siguiente paso fue disenar una funcién que adquiriera la temperatura
de todos los sensores. Al igual que los identificadores, los sensores cuentan con un registro de 9 bytes para la lectura
de temperatura y configuraciéon de registros. La tabla 4.2 presenta el registro para lectura y configuraciéon de los
sensores 1-wire.

Byte 0 | temperatura, bits menos significativos
Byte 1 | temperatura, bits mas significativos
Byte 2 | Registro Th

Byte 3 | Registro T1

Byte 4 | Registro de configuracion

Byte 5 | Reservado

Byte 6 | Reservado

Byte 7 | Reservado

Byte 8 | CRC

Tabla 4.2: Registro para lectura y configuracion de sensores 1-wire

Para validar que la lectura de todos los sensores fuera correcta, la computadora de vuelo primero obtiene los
datos del registro y después genera el CRC correspondiente, si el CRC leido corresponde con el CRC generado,
entonces la lectura se da por valida. La imagen 4.3 presenta una captura del ambiente code composer studio donde
se muestran las 20 lecturas de los sensores de temperatura dispersos en todo el satélite. El valor decimal presentado
ya corresponde al valor real en grados Celsius.

()= Variables &% Expressions 32 11} Registers

Expression Type Value
4 (B T Sat char[20] 0:08000FES (Decimal)
()= [0] char 25 (Decimal)
9= [1] char 24 (Decimal)
(9= [2] char 26 (Decimal)
9= [3] char 28 (Decimal)
= [4] char 24 (Decimal)
= [5] char 23 (Decimal)
)= [6] char 23 (Decimal)
)= [7] char 24 (Decimal)
)= [8] char 24 (Decimal)
9= [9] char 24 (Decimal)
9= [10] char 24 (Decimal)
(9= [11] char 23 (Decimal)
)= [12] char 24 (Decimal)
)= [13] char 24 (Decimal)
()= [14] char 24 (Decimal)
)= [15] char 24 (Decimal)
)= [16] char 23 (Decimal)
)= [17] char 23 (Decimal)
9= [18] char 24 (Decimal)
(9= [19] char 24 (Decimal)

gp Add new expressi

Figura 4.3: Lectura de temperatura de los 20 sensores
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4.1.3. Validacién de magnetometro triaxial

Dentro de los registros de configuracién del magnetémetro triaxial se cuenta con 3 valores fijos de solo lectura. Con
estos tres valores, el disenador puede validar que el microcontrolador tiene una correcta comunicaciéon con el sensor
mediante el uso del bus I2C. La tabla 3.4 presentada en el capitulo 3, describe a que niimero de registro corresponden
los valores fijos. Para este caso, se procedi6 a realizar una lectura de todos los registros del magnetémetro y se verificé
que los 3 identificadores correspondieran a los valores fijos descritos dentro de la hoja de datos del fabricante. La
imagen 4.4 es una captura del ambiente code composer studio presentando la lectura de todos los registros del
magnetometro. En rojo se marcan los identificadores del dispositivo con lo cual se verifica que el dispositivo funciona
correctamente y de la misma forma, se asegura una correcta comunicacién entre dispositivo y microcontrolador a

través del bus 12C.

(*)= Variables €% Expressions I3

Expression

4 [ magn
)= [0]
(= [1]
)= [£]
)= [3]
()= [4]
)= [5]
=)= [6]
)= [7]
)= [8]
(=)= [9]
()= [10]
()= [11]
(=)= [12]

Type
unsigned char[13]
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char
unsigned char

unsigned char

e Add new expressi

i1t} Registers

Value

(0B000FES
0510 (Hex)
0520 (Hex)
003 (Hex)
0xFF (Hex)
085 (Hex)
000 (Hex)
0xA3 (Hex)
0xFE (Hex)
0558 (Hex)
003 (Hex)

Figura 4.4: Lectura de registros de magnetémetro

4.1.4. Validacion de memorias flash externas

Asi como los sensores de temperatura y el magnetémetro cuentan con identificadores dentro de sus registros de
configuracion para validar una correcta comunicacion, las memorias flash operando sobre el protocolo SPI pueden
ser validadas de igual forma. La tabla 4.3 fue obtenida de la hoja de datos del fabricante y presenta el formato de

ID de las memorias flash externas.

Nuam. bytes Nombre Valor

1 ID de manufactura 20 hexadecimal
ID de dispositivo

2 Tipo de memoria BA hexadecimal
Capacidad 21 hexadecimal (1Gbit)
ID tnico

17 1 Byte Longitud de datos 10 hexadecimal
2 Byte Informacion de conf. Informacién tnica
14 Bytes Datos personalizados | Opcional

Tabla 4.3: Formato ID de memorias flash externas
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Para validar que el microcontrolador tenia una correcta comunicacién con las memorias flash, se procedi6 a
hacer la lectura del registro correspondiente en las dos memorias y comparar que los datos leidos coincidieran con
los datos mostrados en la tabla 4.3. La imagen 4.5 corresponde a una captura del ambiente code composer studio
y presenta la lectura de los identificadores en las memorias flash. En rojo se marca que los 4 primeros bytes en
ambas memorias coinciden con el formato de ID previamente descrito. Con esto se verifica que los dos dispositivos
funcionan correctamente y que el microcontrolador se comunica exitosamente con ambas memorias por medio del
bus serial SPI.

(%)= Variables €7 Expressions 32 1! Registers (x)= Variables |69 Expressions 52 | 10} Registers

Expression Type Value Expression Type Value

A= Meml unsigned short[20] 0:08000FAS (Hex) = el unsigned short[20] 0:08000FAS (Hex)
(9= [0] unsigned short 00020 (Hex) unsigned shurt[l_[]] 0:08000FD0 (Hex
(9= [1] unsigned short 0:00BA (Hex) )= [0] unsigned short 00020 (Hex)
(9= [2] unsigned short 000021 (Hex) )= [1] unsigned short 0:00BA (Hex)
(9= [3] unsigned short 00010 (Hex) )= [2] unsigned short 00021 (Hex)
(9= [4] unsigned short 00000 (Hex) )= [3] unsigned short 00010 (Hex)
(9= [5] unsigned short 00000 (Hex) ()= [4] unsigned short 00000 (Hex)
(9= [6] unsigned short 000023 (Hex) )= [5] unsigned short 00000 (Hex)
9= [7] unsigned short 0:0024 (Hex) 9= [6] unsigned short 00023 (Hex)
(9= [8] unsigned short 00081 (Hex) )= [7] unsigned short 00024 (Hex)
(9= [9] unsigned short 00017 (Hex) )= [8] unsigned short 00081 (Hex)
(9= [10] unsigned short 020010 (Hex) )= [9] unsigned short 00017 (Hex)
6= [11] unsigned short 00000 (Hex) )= [10] unsigned short 00010 (Hex)
(9= [12] unsigned short 00035 (Hex) )= [11] unsigned short 00000 (Hex)
(9= [13] unsigned short 00000 (Hex) - [12] unsigned short 00031 (Hex)
(9= [14] unsigned short 000020 (Hex) )= [13] unsigned short 00000 [Hex)
(9= [15] unsigned short 00010 (Hex) ()= [14] unsigned short 00014 [Hex)
(9= [16] unsigned short 020003 (Hex) =)= [15] unsigned short 00010 (Hex)
6= [17] unsigned short 00013 (Hex) ()= [16] unsigned short 00003 (Hex)
(9= [18] unsigned short 000024 (Hex) )= [17] unsigned short 00013 [Hex)
(9= [19] unsigned short 00001 (Hex) =)= [18] unsigned short 0007 C (Hex)

[ (= Mem2 unsigned short[20] Dx08000FD0 (Hex) ()= [19] unsigned short 00070 (Hex)

o0 Add new expressi op Add new expressi

Figura 4.5: ID de memorias flash

4.2. Interfaz de Estacion Terrena

Después de haber sido validado el software y hardware dentro de la computadora de vuelo, se procedi6 a validar
su funcionamiento interactuando con los demas subsistemas. Para lograr esto, se conté con un software de estacién
terrena el cual nos ayudara a validar un enlace de comunicacion inaldmbrico entre estacién terrena y satélite en
las frecuencias UHF/VHF y banda S. De igual forma, con el uso del software de estacién terrena se podra vali-
dar que la computadora de vuelo es capaz de realizar el manejo de imagenes e informacién de los demaés subsistemas.

El software de estacién terrena cuenta con dos objetivos. El primer objetivo y principal funcién es generar una
interfaz grafica de facil empleo para el usuario, permitiendo la interpretacién de los datos recibidos y la comuni-
cacion entre estacion terrena y satélite. El segundo objetivo serd validar todas y cada una de las funciones que
los subsistemas satelitales realizan individualmente. Para ello, adicional a los comandos operativos previamente
mencionados, la computadora de vuelo es capaz de enviar informacién tnica por cada subsistema para poder ser
validada con niveles de referencia conocidos.

En pocas palabras, con el software de estacién terrena se puede verificar que la computadora de vuelo realiza
un correcto manejo, almacenado y envio de telemetria e imagenes a estacién terrena. Para el caso de las imagenes
satelitales, el correcto despliegue de la imagen en el software, valida que la computadora de vuelo realiza exitosa-
mente la captura, almacenado y envio de éstas. En el caso de la telemetria satelital, bastard con almacenar dentro
de las memorias externas un patrén de datos conocidos. Posteriormente, éstos datos son enviados a estacién terrena
y una vez que son interpretados y graficados por el software, se podrd comparar la informacién almacenada contra
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la recibida para asi poder validar que la computadora de vuelo puede retener, almacenar, procesar y enviar correc-
tamente toda la telemetria.

El software de estacion terrena fue disenado bajo el ambiente de desarrollo Labview por el Ing. Enrique Ramén
Goémez Rosas. Esta aplicacion sera implantada en un PC y permitird el intercambio de informacién con el satélite,
haciendo uso de dos puertos de comunicacién seriales. Un puerto destinado para la frecuencia UHF/VHF y otro
puerto para banda S. Ademds del ambiente de desarrollo LabView y la PC, también se conté con un radio co-
mercial ICOM IC-9100 que corresponde al radio de transmisién y recepcién de datos usado en la estacién terrena
en las frecuencias UHF y VHF. También se conté con un controlador de nodo terminal (TNC, por sus siglas en
inglés) Kantronics 9612 Plus que realiza empaquetamiento de datos mediante el protocolo de comunicacion AX.25
y finalmente, se usé otro médulo Microhard n2420, idéntico al presentado en la arquitectura satelital, usado para
recepcién de datos con banda S.

La imagen 4.6 presenta, en la parte inferior el radio ICOM IC-9100 en modo satélite, la cual permite enviar
informacién en la frecuencia VHF y recibir informacion por UHF. En la parte superior se muestra el médulo
Kantronics 9612, encargado del empaquetamiento del protocolo AX.25.
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Figura 4.6: Radio ICOM IC-9100 y TNC Kantronics 9612

La figura 4.7 presenta el uso de los dos puertos seriales en la PC y la interaccién o conexiones eléctricas entre
el médulo Microhard n2420 para un enlace en banda S y la conexién entre el médulo Kantronics 9612 y radio
ICOM-9100 para un enlace en las frecuencias UHF /VHF.

=l _| Microhard

B "l n2420
P .| Kantronics |, | iCOM
ﬂ— < > 912 [T 7] 1C-9100

Figura 4.7: Pantalla principal de interfaz de estacion terrena
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La interfaz de estacion terrena estd dividida en tres partes, la primera parte es un panel de configuracién de
puertos series usados para la frecuencia UHF /VHF y banda S. Aqui el usuario puede configurar el baudrate, nimero
de puerto, etc. La segunda parte permite al usuario ver la informacién enviada y recibida al satélite en formato
hexadecimal. Finalmente, la tercera parte estd dividida en 9 pestanas donde cada una permite emitir diferentes
comandos al satélite. Toda la interfaz fue disenada para presentar la telemetria recibida de forma grafica o en forma
numérica. La imagen 4.8 presenta la pantalla principal de la interfaz de estacién terrena.

Configuracion de puertos serie Datos enviados y recibidos

martes 21 de junio de 2016, 08:01:02 p.m.

VHF/UHF | Banda S Bitacora
Tx
4D58 0812 3300 0A08

Puerto Serie

Pueto X comd =] 1)
BaudRate| 9600 [ Hexadecimal [=]
%

Nim.Bits| 8 [+]
Paridad None [v] Limpior

BitsParo | 10 [v]

Conectar

Cerrar

IMAGENES Potencia | Historial | Telem-IS | Telem-AV | Contactar | DatosLlanzador | Terminar

l N Pestanas de comandos

Comandos Camra

Estado de la camara

Est.1 0/ Brillo
Lect
Est.2 0| Contraste Eesta:':

Err.1 0T, Exp. [ms]

Parametros de descarga de la imagen

Sub desc. | VHF/UHF [ b
escargar

Tamafio Pequena E\ D;:;agreg:r Imagen ?::;t;;r
Mosaico

Imagen Ndm. 0

Figura 4.8: Pantalla principal de interfaz de estacién terrena

A continuacién se describen algunas pestafias, se muestra un ejemplo de la informacién recibida y la manera en
como es interpretada:

Céamara: Esta pestana esta dedicada a la configuracién y manejo de la cdmara satelital. Aqui el usuario puede
conocer el estado de la cAmara, emitir un comando para la captura de imagen definiendo parametros como tiempo de
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exposicién, seleccionar y descargar un mosaico de 4 imégenes y finalmente, descargar una imagen en tamano grande
o0 pequeinia por cualquiera de los dos radios, UHF/VHF o banda S. La imagen 4.9 presenta la pestafia dedicada a la

configuracion y manejo de la cdmara satelital.

Comandos Camra

Estado de la cdmara  Est.1 0 Brillo 0
Lectura

Est. 2 0| Contraste 0 Eipea
Emr.1 0/ T, Exp. [ms] 0
Parametros de descarga de la imagen
Sub desc. | VHF/UHF [+

Descargar Dt Capturar
Tamafio Pequefia |Z| 219 Imagen i

Imagen - Imagen

; ; Mosaico

Imdgen Mim. 0

Figura 4.9: Pestana para configuraciéon y manejo de cdmara satelital

La imagen 4.10 muestra el proceso de descarga de una imagen satelital. A medida que el software de estaciéon
terrena recibe cada paquete imagen, ésta despliega los datos contenidos dentro del paquete imagen para ir formando
la imagen. Como se puede observar, con esta pestana se verifica que la computadora de vuelo realiza de manera
exitosa el manejo, almacenamiento y envio de imagenes a estacién terrena.

Figura 4.10: Proceso de descarga de imagen satelital
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La opcién ”Descargar Imagen Mosaico” consta de 4 imagenes pequenas descargadas tnicamente por el radio
UHF/VHF. Aqui el usuario puede seleccionar 4 imagenes distintas y el objetivo es conocer si el satélite capturd
correctamente dichas imédgenes. Una vez descargadas las imagenes pequenas, el usuario evaluard si vale la pena
descargar cualquier imagen en tamano grande basdndose en la calidad de ésta y como se describié en el capitulo
3, cuando el satélite captura una imagen, la computadora de vuelo se encarga de almacenar la misma imagen en
tamano grande y pequeno. La imagen 4.11 presenta la exitosa descarga del mosaico de imagenes con lo cual se
valida que la computadora de vuelo puede almacenar diversas imagenes, realizar su manejo y envio a la estacién
terrena. En caso contrario, cualquiera de las imégenes seria desplegada de forma incorrecta.
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Figura 4.11: Proceso de descarga de mosaico de imagenes
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Imagenes: La pestana de "Iméagenes” esta destinada a mostrar la imagen descargada final, permitiendo al usuario
guardar la imagen en una carpeta seleccionada.

ADCS: Esta pestana tiene la finalidad de validar el funcionamiento del subsistema de control y orientacién donde
el usuario interactia directamente con el subsistema. El comando es recibido por el satélite, enseguida llega a la
computadora de vuelo, la cual verifica el nimero de comando para después ser reenviado al subsistema de control
y orientacion. Con ésta pestana, el usuario puede obtener lecturas directamente de la IMU, girar cualquiera de las
tres ruedas inerciales a cierta velocidad y direccién, leer la corriente consumida por cada bobina o rueda inercial y
finalmente activar cualquiera de sus bobinas de torque magnético.

Potencia: La pestana ”Potencia” fue disenada para interactuar directamente con el subsistema de potencia eléctri-
ca. El objetivo es que el equipo de trabajo valide el funcionamiento del subsistema. Esto se logra encendiendo o
apagando cualquier subsistema o moédulo dentro del satélite y posteriormente realizando una lectura de los voltajes
y corrientes. Como se describié en el capitulo 2, el subsistema de potencia eléctrica cuenta con diversas fuentes
para la distribucién de voltajes y corrientes, por lo que, el equipo de trabajo conoce el valor aproximado para cada
subsistema o mddulo. La imagen 4.12 muestra una lectura real de voltajes y corrientes de todos los subsistemas y
elementos dentro del cubesat. Debido a que las lecturas obtenidas corresponden al valor esperado, se da por exitosa
la prueba y con esto se valida que la computadora de vuelo tiene una correcta comunicacién con el subsistema de
potencia eléctrica asi como un correcto manejo de informacién.
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Subsistemas Subsistemas

W [V] I[a ] VIV Ifa]

Panel X+ | 1.386 0.007 COM33 3.279 0.037 @ ADCS Q i
Panel - | 1380 0.001 COM 5.0 5312 0.057

@ GPS O Banda s
Panel ¥+ | 3.048 0.012 GPS3.3 3.279 0.091
Panel ¥- | 1314 0.001 GPS 7.4 7372 0.087
C.Vuelo | 3.279 0.086 CAM 5.0 5.286 0.512
EPS3.2 3302 0.012 B.5.3.2 3281 0.206
EPS5.0 5292 0.026 BATT 7430 0338

Leer

ADS33 3.260 0316
ADS T4 7392 0.051

Figura 4.12: Proceso de prueba en subsistema de potencia eléctrica

Telem-IS: La pestana ”Telem-IS” estd dedicada al comando operativo de telemetria instantanea, permitiendo co-
nocer el estado de salud del satélite en linea de vista. La imagen 4.13 presenta la pestana destinada a la telemetria
instantanea. En la imagen se muestra una lectura real de éste comando operativo donde la informacién corresponde
a voltajes y corrientes de algunos subsistemas, siete temperaturas, el porcentaje de carga de las baterias y ntimero
de imagenes almacenadas. Ya que los valores leidos corresponden con los valores esperados, la operaciéon se da
por exitosa validando que la computadora de vuelo se comunica correctamente con potencia eléctrica y de igual
forma, los valores de temperatura leidos tienen coherencia con la temperatura ambiente en el momento de la lectura.

W V] I[ a] Temperaturas [*C]
C. Vuelo 3.286 0133 C. Vuelo 32.000
EPS33 3311 0.003 EPS 26.000
BAT1 25,000
EPS5.0 5.262 0014
BAT 2 ex i Descargar
COoMm3.3 331 0.054 SO %000 Telemetsia
comso | 5288 || 0053 Sy R
BATT 7447 0,074 SCo2 25.000
% Carga 17.504 Imagenes almacenadas 60

Figura 4.13: Pestana de telemetria instantanea

Historial: La pestana de ”Historial” esta dedicada al comando operativo de telemetria intermedia. Esta pestana
presenta las 400 muestras capturadas y almacenadas por la computadora de vuelo conteniendo informacién de todos
los subsistemas. Para validar que los datos obtenidos y almacenados por el satélite sean correctamente interpre-
tados por el software de estacidn terrena, se generaron niveles de voltajes, corrientes, temperaturas, etc. con el
uso de MatLab versién 2012. Después, los datos generados fueron almacenados en el segmento de memoria flash
correspondiente a la telemetria intermedia. Una vez realizado esto, se emiti6 el comando para descargar las 400
muestras almacenadas y finalmente se compararon las graficas generadas por el software de estacién terrena contra
las graficas generadas con MatLab.
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La imagen 4.14 presenta las graficas generadas por el software de estacion terrena a partir de los datos generados
con Matlab previamente almacenados en la computadora de vuelo. La imagen 4.15 presenta las graficas originales
generadas en Matlab. Como se puede observar, las graficas son idénticas con lo cual se verifica que los datos de
voltaje y corriente para el panel, interpretados por el software de estacién terrena, son correctos.
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Figura 4.14: Gréficas en software de estacion terrena de voltajes y corrientes en panel
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Figura 4.15: Gréfica en Matlab de voltajes y corrientes en panel

La imagen 4.16 presenta las graficas de voltaje, corriente y cuatro temperaturas generadas por el software de
estacién terrena a partir de los datos generados con Matlab previamente almacenados en la computadora de vuelo.
La imagen 4.17 presenta las graficas originales generadas con Matlab.
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Telmetria Subsisterna
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Figura 4.16: Graficas en software de estacion terrena de voltajes, corrientes y temperaturas en C.V.
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Figura 4.17: Graficas en Matlab de voltajes, corrientes y temperaturas en la C.V.

La imagen 4.18 presenta las graficas de voltaje, corriente y porcentaje de carga en las baterias generadas por

el software de estacién terrena a partir de los datos generados con Matlab. La imagen 4.19 presenta las gréficas
originales generadas con Matlab.
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Figura 4.18: Graficas en software de estacién terrena de voltajes, corrientes y porcentaje de carga en baterias
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Figura 4.19: Graficas en Matlab de voltajes, corrientes y porcentaje de carga en baterias

Debido a que la comparacién de todas las graficas antes mostradas son correctas, se da por exitosa la prueba del
comando operativo correspondiente a la telemetria intermedia. Con esta prueba se confirma que la computadora de
vuelo almacena datos en la secciéon de memoria correcta y que realiza un buen manejo y envio de datos a la estacién
terrena. En caso contrario, se podria apreciar en el software de estacién terrena que las formas de onda generadas
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a partir de la informacién enviada, no tiene continuidad o son incorrectas.

Telem-AV: La pestana " Telem-AV” esta dedicada al comando operativo de telemetria avanzada. Esta pestana nos
permitird validar que la computadora de vuelo puede almacenar telemetria con datos del magnetémetro y giros-
copio generados por el susbsistema de control y orientaciéon. También contiene datos de latitud, longitud y altitud
generados por el GPS. La imagen 4.20 presenta de forma grafica, lo valores de magnetémetro y giroscopio generados
por el software de estacion terrena a partir de datos generados con Matlab. La imagen 4.21 presenta las gréficas
originales generadas con Matlab. Como se puede observar, la comparacion de las graficas son correctas y por lo
tanto se da por exitosa la prueba correspondiente al comando operativo de telemetria avanzada. En caso que exista
un mal manejo y envio de informacion por parte de la computadora de vuelo, las graficas no tendrian continuidad
o la comparacion entre ellas seria incorrecta.
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Figura 4.20: Graficas en software de estacién terrena de giroscopio y magnetémetro
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Figura 4.21: Gréaficas en Matlab de giroscopio y magnetémetro
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4.3. Pruebas de calificacion espacial

El proceso de calificacién espacial [33] es la fase final en el desarrollo de un cubesat. Todo el hardware satelital
debe ser probado y completamente funcional antes de la integracion y calificacién espacial. Una vez que el cubesat
ha pasado exitosamente las pruebas de validacion, éste ya no puede ser modificado. En caso de ser modificado, el
cubesat deberd completar nuevamente todas las pruebas de validacion.

El estdandar GSFC-STD-7000 [34] desarrollado por NASA, establece la verificacién ambiental de una carga 1til,
un subsistema o componentes espaciales, sin embargo, en la mayoria de los casos la empresa lanzadora tinicamente
requiere conocer si el cubesat sobrevivird al lanzamiento y expulsiéon con el P-POD, por lo que sélo la prueba de
vibracién es requerida. La funcionalidad del satélite después de la expulsién es algo que solo debe preocupar a
los desarrolladores del satélite. Algunas de las pruebas empleadas por los desarrolladores para validar el correcto
funcionamiento de su satélite son: prueba de vibracién, prueba de termo vacio o ciclado térmico, prueba de impacto,
prueba de interferencia electromagnética y prueba de gasificacién o breakout. A continuacién se describen algunas
de las pruebas antes mencionadas.

Prueba de vibracién: La prueba de vibracién [33] generalmente se hace antes de la prueba de vacio térmico,
permitiendo al ciclado térmico estresar cualquier falla o ruptura creada por la prueba vibratoria. Para esta prueba,
el cubesat es colocado en un P-POD o Test-POD y es vibrado en sus tres ejes. Antes y después de cada prueba de
vibracién aleatoria, el cubesat es vibrado en forma sinusoidal para poder determinar el perfil de respuesta y verificar
la funcionalidad del cubesat. Los resultados de la vibracién sinusoidal son comparados en base al perfil generado y
asi se puede determinar si la frecuencia es diferente, indicando que algo esta roto o fue quebrado durante la prueba
de vibracion aleatoria. El perfil de vibracién aleatoria debe ser proporcionado por la empresa lanzadora y en caso
de no contar con dicho perfil, el cubesat se puede apegar al estdndar GSFC-STC-7000.

Vacio térmico: Mediante la prueba de vacio térmico [33] se puede comprobar que el cubesat funcionard en un
vacio, que no se sobrecalentard y podréd sobrevivir al lanzamiento. La prueba de vacio térmico inicia colocando
al satélite en una presién de al menos 10~ [torr] y realizando una prueba de verificacién funcional. Es entonces
cuando inicia el ciclado térmico. Para esta prueba, se sugiere generar cinco ciclos de temperatura, manteniendo al
satélite por al menos una hora en cada extremo del intervalo de temperatura propuesto. Después de que el satélite
alcance el equilibrio de temperatura, se debe generar una prueba funcional del sistema. El ciclado térmico debe ser
seleccionado para simular las condiciones del satélite en 6rbita y en caso de no conocerse el intervalo de temperaturas
exacto, se recomienda generar un intervalo de entre -10°C y 40°C.

Prueba de impacto: Un impacto mecédnico [35] puede ser descrito como una carga transitoria o un impulso violento
en un sistema mecénico. El impacto se caracteriza por ser en un breve periodo de tiempo, con gran amplitud y gran
frecuencia de hasta 1 MHz. Para que un satélite pueda alcanzar el espacio, es necesario que sea transportado en
un vehiculo lanzador y sin importar el tamano del satélite, éste serd expuesto a grandes aceleraciones, vibraciones
y un gran nimero de impactos. Los impactos son debido al encendido de los cohetes dentro del vehiculo lanzador.
La prueba de impacto pretende simular la fuerza que puede llegar a presentar el satélite al momento de su vuelo
al espacio. Para tal fin, la prueba puede consistir en fijar el cubesat en una mesa. Después de esto, se coloca en
un péndulo un contrapeso y enseguida se libera para poder ejercer una fuerza o impacto en el cubesat. Finalmente
resta realizar pruebas de funcionalidad y verificar que el satélite opera con éxito.

4.3.1. Pruebas de vibracion

Como se mencioné con anterioridad, la prueba de vibracién es de suma importancia ya que es considerada una
prueba necesaria y requerida por la compania lanzadora. Debido a que México no cuenta hasta ahora con toda
la infraestructura necesaria para poder realizar todas las pruebas, el satélite sélo ha sido sometido a la prueba de
vibracién. La prueba de vibraciéon permitird al equipo de trabajo verificar los siguientes puntos:

= Validar que todos los circuitos eléctricos en cada subsistema fueron soldados correctamente.

= Verificar que objetos méviles como cables y conectores no interfieran con otros componentes internos pudiendo
llegar a danarse.

= Asegurar que la estructura y el satélite seran capaz de sobrevivir a las vibraciones generadas por el vehiculo
lanzador.
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Las pruebas de vibracién estuvieron a cargo del Instituto Politécnico Nacional y dichas pruebas se basaron
en el estdndar GSFC-STD-7000 [34] desarrollado por NASA. La prueba consistié en someter al satélite a una
vibracién aleatoria en cada uno de los tres ejes perpendiculares entre si durante un minuto. Para realizar la prueba
vibratoria, el satélite fue colocado en un test-POD que cumple con las mismas dimensiones del P-POD o dispositivo
de expulsién. La imagen 4.22 presenta, del lado izquierdo la maquina vibratoria instalada en ESIME Ticoman y del
lado derecho, la interaccién entre test-POD y satélite.

Figura 4.22: Maquina vibratoria y test-POD

A medida que el satélite era vibrado en cada eje perpendicular, el equipo de trabajo de la UNAM realizé mediante
el usos del software de estacion terrena, pruebas para validar que el satélite continuara funcionando correctamente.
Estas pruebas de validacién nos permitieron generar una serie de documentos presentados en el apéndice C de este
trabajo de tesis, en el cual se registraba cualquier anomalia observada y los valores o datos leidos desde el satélite.
El criterio seguido para verificar que el satélite continuara operando correctamente fue el siguiente:

= Ausencia de dafios mediante una inspeccién visual.

= Discrepancias entre los perfiles generados a partir de la prueba sinusoidal, antes y después de la prueba de
vibracién aleatoria.

= Errores o lecturas de telemetria diferentes a los valores de referencia.

Finalmente, las pruebas de vibracién fueron exitosas debido a que el satélite sobrevivié a las vibraciones aleatorias
en cada eje propuestas por el estindar GSFC-STD-7000. Cabe mencionar que las pruebas descritas en el estandar
corresponde a niveles de vibracion por encima de los valores reales. Con esto, queda confirmado que el cubesat
y todas las tarjetas electrénicas dentro de éste, tienen la capacidad de sobrevivir a cualquier lanzador que sea
contratado. La imagen 4.23 presenta el cubesat y test-POD montados sobre la maquina de vibracién en sus ejes X
y Z.
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Figura 4.23: Vibracién de cubesat en eje X y Z
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Capitulo 5

Conclusiones y Trabajo futuro

El objetivo principal del presente trabajo de tesis fue disenar software operativo y hacer uso de diversos proto-
colos de comunicacion para poder obtener y transmitir datos de telemetria y descarga de imédgenes a una estacién
terrena. Todo el software fue implantado dentro de la computadora de vuelo de un satélite cuyas dimensiones, peso
y tamano estan especificados dentro del estandar cubesat. La computadora de vuelo estd basada en un microcon-
trolador de 32 bits de Texas Instruments y cuenta con un magnetémetro triaxial, un reloj en tiempo real, diversos
sensores de temperatura, protecciones de sobrecorriente contra efecto latch up y dos memorias flash externas.

Por lo tanto, del presente trabajo de tesis se concluyen los siguientes aspectos:

1. Se ensamblaron todos los circuitos electrénicos dentro del subsistema de computadora de vuelo.

2. Mediante el desarrollo de software bésico se verificé que todos los componentes y elementos dentro del subsis-
tema funcionaran correctamente. Esto se logré realizando la lectura de registros que contienen identificadores
o valores fijos los cuales permiten validar una correcta comunicacién entre microcontrolador y dispositivos.

3. Se implemento el bus 12C como principal protocolo de comunicacién entre los subsistemas satelitales y, debido
a que la computadora de vuelo es el dispositivo maestro dentro del bus, se desarroll6 software que impide que
éste quede en un modo no operativo ante cualquier problema de comunicaciéon presente.

4. Se desarrollé e implementé exitosamente el protocolo de comunicacion UART para ser usado con el médulo
de comunicacién en banda S. Mediante la descarga de imagenes satelitales en tamano grande y pequeno se
validé su correcto funcionamiento.

5. Se desarrollé e implementé exitosamente el protocolo 1-wire con el fin de realizar la lectura de 20 sensores
de temperatura dispersos en todo el cubesat. Mediante la lectura de los ID “s en cada sensor y su respectiva
lectura de temperatura se validé el correcto funcionamiento del bus.

6. Se logré un correcto control y operacién de la cimara satelital permitiendo la captura de imégenes en tamano
grande y pequeno, asi como la modificaciéon de sus registros de control.

7. Se desarrollé e implement6 exitosamente el protocolo de comunicacién serie SPI, tanto en el reloj en tiempo
real como en las dos memorias flash NOR. El uso del reloj en tiempo real se validé con la configuracién de sus
registros de control y con la lectura de la fecha y hora. Las comunicacién entre microcontrolador y memorias
flash se validé con la lectura de identificadores y, posterior a esto, se logré verificar que el microcontrolador
almacena de forma correcta telemetria e imdgenes satelitales.

8. Se generd estructura de comandos internos y externos para dar confiabilidad, tanto a la comunicacién entre
subsistemas como a la comunicacién con estacién terrena.

9. Se definieron, desarrollaron e implementaron comandos operativos dentro de la computadora de vuelo que
permiten la captura, manejo, almacenamiento y descarga de imégenes y telemetria satelital. Para verificar
que los comandos operativos implementados en la computadora de vuelo funcionaran exitosamente, se hizo
uso de un software de estacién terrena mediante el cual se puede observar un correcto despliegue de imagenes
y telemetria.
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10. Se desarrollaron comandos auténomos que debe realizar la computadora de vuelo, de tal forma que el satélite
tenga la capacidad de obtener telemetria durante su vuelo orbital o ser desenergizado en caso de porcentaje
de baterfas bajo y/o presencia de temperaturas extremas.

11. Mediante una prueba de vibracién aleatoria realizada, se validé que la computadora de vuelo es capaz de
sobrevivir las vibraciones generadas por cualquier vehiculo lanzador.

5.1. Trabajo futuro

A continuacion se presentan algunas consideraciones que pueden ser incluidas para mejorar la confiabilidad del
software y hardware de la computadora de vuelo.

1. En el presente trabajo de tesis se describieron dos de los principales efectos causados por la radiacién espacial.
El efecto latchup que se manifiesta como un consumo excesivo de corriente, danando principalmente circuitos
con gran escala de integraciéon. El segundo es el efecto upset que se manifiesta cambiando el valor de bits dentro
de registros de memoria. Hasta el momento, la computadora de vuelo tnicamente estd protegida contra el
efecto latchup por medio de hardware. En cuanto al efecto upset, éste puede ser mitigado por software haciendo
uso de cédigos detectores y correctores de errores. Para el caso del microcontrolador principal, éste cuenta con
c6digo corrector de unico error y detecciéon de doble error en su memoria flash para almacenado de programa
y datos. Para el caso de las memorias flash NOR externas, éstas cuentan con proteccion de datos por software
y hardware por lo que también se recomienda implementar esta proteccién.

2. Todo el software presentado se desarrolld bajo el lenguaje de programacién C. Como trabajo futuro se pretende
implementar un sistema operativo en tiempo real, el cual puede tener ciertas ventajas sobre el lenguaje de
programacién usado.

3. Aunque la mayoria de los circuitos que componen a la computadora de vuelo son de grado automotriz,
soportando temperaturas de -10°C a +80°C, se recomienda realizar la prueba térmica para poder validar un
sistema satelital completo.
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Apéndice A

Diagrama a bloques de computadora de
vuelo
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Figura A.1: Diagrama de computadora de vuelo
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Apéndice B

Diagrama a bloques de reloj
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Figura B.1: Diagrama a bloques de reloj en tiempo real
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Apéndice C

Documentos generados a partir de
pruebas de vibracién
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Formas para validacion satelital
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-
FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Ed.: 0.1 Pag: 1

Prueba o pruebas realizadas: Vb racion c1e X Cenoa r\&q\ )} q\et«s\‘ﬂﬁ o

Nombre de personas que realizan prueba: _ (gavarc (e .,\\¢Q Alme
Begds de. Eormet Dol Musal Poven Bepmils

Fecha y hora en formato HH /M1 - DD / MM / AAAA: _ 3 Y1 pm 16/ og e

Lugar de prueba: ESIME TS comar laborstorie TPAE

‘\ Forma YY1

Seccion A.- Inspeccion visual de panel

Observaciones Status
Panel X+ Me e ebsevsvon  deiog (orresto
Panel X- Ne S ohboervaren ,,g“gog Covye c_“\\c
Panel Y+ No se obtervaron  deos Covrecto
Panel Y- Ne se  obseruuron de oy Correcto
Resultado Global

Seccion B.- Voltajes y corrientes de paneles sin incidencia de luz

Voltaje [V] Corriente [A]
Panel X+ 1.99¢ O
Panel X- i. 90 I®)
Panel Y+ l.osD &
Panel Y- l.oSo o

Seccién C.- Voltajes y corrientes de paneles con incidencia de luz

Voltaje [V] Corriente [A]

Panel X+ 6. S82

Panel X- 3.7 0. 198

Panel Y+ 6.9} S 287

Panel Y- ¢ qap -

Observaciones
Se hizo vse de boco o YOW' o se observuvon e "o
/
Bt

Figura C.1: Prueba de vibracion en eje X. Hoja 1.
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Formas para validacion satelital
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-

FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Figura C.2: Prueba de vibracion en eje X. Hoja 2.

73

Ed.: 0.1 Pag: 2
Forma YY2
Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] Corriente [A] Voltaje [V] Corriente [A] Status
| C. Vuelo 3.232 O.08% 3.05-34 0.06 - 0.08

EPS3.3 3 1%% o.coY 3.05-3.4 0.005 - 0.01
EPS5.0 $.i36 0.094 49-5.2 0.1-0.4
ADS 3.3 3. 244 . 291 3.05-3.4 0.25-0.3
ADS 7.4 ¢ .ieg N/A Voltaje de batt. N/A
COM 3.3 3. 768 .01Y 3.05-34 0.005 - 0.02
COM 5.0 <. oY .19 49-52 0.1-0.4
GPS3.3 N/A N/A N/A N/A N/A
GPS5.0 6. 448 . poel Voltaje de batt. 0.1-0.14
CAM 5.0 s 15y - 135 49-5.2 0.2-0.6
B.S. 3.3 3 249 0.23Y4 3.05-3.4 0.15-0.18
BATT L. B 2.764 29-8.4 0.3-0.8

Forma YY3

Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] | Corriente [AL Voltaje [V] Corriente [A] Status

Panel X+ N/A N/A

Panel X- N/A N/A

Panel Y+ i N/A N/A

Panel Y- e N/A N/A

GC. Vuelo 3.238 c. it 3.05-34 0.06-0.08

EPS3.3 3,230 o.ciy 3.05-3.4 0.005 - 0.01

EPS5.0 S, (22 O iy 49-5.2 0-0.01

ADS 3.3 o < 0-0.05 0-0.01

ADS 7.4 0.oiy N/A Voltaje de batt. N/A

coOM 3.3 7.333 o0 . ToY 0-0.05 0-0.01

COM 5.0 $.2eY {. 20] 0-0.05 0-0.01

GPS 3.3 N/A N/A N/A N/A N/A

GPS5.0 o0.512 e 0-0.05 0-0.01

CAM 5.0 C. o0l © 0-0.05 0-0.01

B.S. 3.3 DL @] 0-0.01 0-0.01

BATT EXI9) 1. §cL 2.9-84 0.3-08

N/A: No aplica




Formas para validacién satelit?‘
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-
FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Ed.: 0.1 Pag: 3
Forma YY4
Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] | Corriente [A]| Temp [°C] | Voltaje [V] | Corriente [A]| Temp [°cl Status
Comp.Vuelo | 3 26¢ 0,083 21 3.05-3.4 | 0.06-0.08 20-30 | (eriscte
EPS 3V3 3. 298 D. 008 36 3.05-34 | 0.005-0.01 | 20-30 |(Cowrecls
EPS 50 5256 | ©.137 29 49-52 | 01-04 20-30 | Covyoche
COM 3V3 3,7 30 0.010 34 -Jot| 305-34 |0005-0.02| 20-30 |Eebe g b ‘l‘j«pg’;
COM 5v0 € AZT .68 2% 49-52 0.1-04 2030 | Cuyreets
BATERIA & 3 56 5.2 2 29-84 0.3-0.8 20-30 | Cevrechs
% Carga J o.098 (OK(}(}EA\) ‘ 0-100% I
Cnecay (\”«QA"JV' D T Lol
Forma YY5
Nota Observaciones Status
Mientras el satélite este inmovil, la A pro e A& a (erd  en |
Giroscopio lectura en eje X, Yy Z debe ser . Coorect®
aproximado a cero. D €3eS
Usted debera leer un aproximado a Yo
Acelerometro 9.8 [m/s2] en el eje Z mientras el SR B e S (pwé«u -
satélite este en posicion vertical.
Realice 3 lecturas moviendo el satélite ] )
Magnetémetro | por cada una. Las lecturas deberan Sin enores C’ﬂ et
diferir por cada movimiento.
Valor medido Valor esperado Status
Presidn C.ABLLD [bar] 0.77 - 0.79 [bar]
Temperatura ' [°q 20 -30 [°C]
‘ Diagndstico G0 &0 hexadecimal 0080 hexadecimal Covrech
|

Figura C.3: Prueba de vibracién en eje X. Hoja 3.
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’_ Formas para validacion satelital
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-
FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Ed.: 0.1 Pag: 4
Forma YY6
Observaciones
Sentido de giro derecha Sentido de giro izquierda Status
o % 0bsens dad® 4 |
Motor X o= seno o f\)o 2 obsenwd o.JcM\D (o.\wao\q
Motor Y Ne e cosewo QLW\: D—:‘ b4 ol:»£¢vuo c\iaﬁ\a {;Jv’ *C&v
& ~
Motor Z No s¢ GLS@WC r!u o Lo e Clo&zm._-, rjlgﬁ\c CONGJ\*O
Forma YY7
Valor esperado {D:SYB| 1|2 |3 | M | 1|2 syp| 1 23| m|1]2|3}-|©]|&]|o
Valor capturado | D:SYB M syb m - 1O & | o

Observaciones

Forma YY8
Ambiente de prueba Interior Exterior
Marque la adecuada: :
Valor capturado Valor esperado Status
Estado Y
Latitud N/A
Longitud N/A
Altitud N/A
Fecha N/A
Hora N/A

Observaciones

Checac @GPS

e spen & 00 hexside i o |

Figura C.4: Prueba de vibracién en eje X. Hoja 4.
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| Formas para validacion satelital

mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-

FPF3.D0CX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Ed.: 0.1 ~ Pag: 1

Prueba o pruebas realizadas: Y -;\o LAl

. i
Nombre de personas que realizan prueba: Loarcag

é‘t-’m <y ’6 2

e ¥ Lrode) &) aleator

/ i ‘5""’"‘2«

s A K =~
Llena de de. i‘mmm-z Paniner 56“31193;0 /Pr‘.l'm

Fecha y hora en formato HH / Ml - DB / MM / AAAA:

6o/ 16

Labhovodona  \PAE

Lugar de prueba:

ﬂE‘S\ME

¥

Tico fnci

r;rma YY1 |

Seccion A.- Inspeccion visual de panel

Observaciones Status
Panel X+ i - el o Ve cemdis _man oy e ene\ epdacn i
Panel X- Neo « obhseioion donos Cowao
Panel Y+ 2 R ol’_‘)benimor dnos ¢ r{&({\q
Panel Y- Mo < chseuona  doihes Couecto,

Resultado Global

Seccion B.- Voltajes y corrientes de paneles sin incidencia de luz

Voltaje (V]

Corriente [A]

Panel X+ 1566 8]
Panel X- - i 429 )
Panel Y+ ‘i‘ 132 D
. Panel Y- A &)

Seccién C.- Voltajes y corrientes de paneles con incidencia de luz

Voltaje [V]

Corriente [A]

oo 0B e Aoco de

Panel X+ KN 0. .09

Panel X- L1492 0.010

Panel Y+ oS30 D . %3

Panel Y- L. 558 0. 269
Observaciones

—

Y i Yo
FOW X(u\,«pm:z led e #0W

Figura C.5: Prueba de vibracién en eje Y. Hoja 1.
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Formas para validacion satelital
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-
FPF3.DOCX
Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00
Ed. 0.1 Pag: 2
Forma YY2
Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] Corriente [A] Voltaje [V] Corriente [A] Status
C. Vuelo 2 268 0 .Ce8 3.05- 3.4 0.06 - 0.08
EPS 3.3 3, 249 0- 06 3.05-3.4 0.005 - 0.01
EPS-5:0 5,032 O, 0L 49-5.2 0.1-0.4
ADS 3.3 X o298 3.05-3.4 0.25-0.3
ADS 7.4 5. B9 N/A Voltaje de batt. N/A
COM 3.3 3.269 . 0jf 3.05-34 0.005 - 0.02
COM 5.0 5. O5L 1. 46T 49-52 0.1-04
GPS 3.3 N/A N/A N/A N/A N/A
GPS5.0 5, 636 O. 005 | Voltaje de batt. 0.1-0.14
CAM 5.0 5. 0l 0. 399 49-52 0.2-06
B.S.3.3 3. 299 a. 297 3.05-34 0.15-0.18
BATT L. 0SS 2. 45¢% 29-84 0.3-0.8
Forma YY3
Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] | Corriente [A] Voltaje [V] Corriente [A]|  Status
Panel X+ N/A N/A
Panel X- N/A N/A
Panel Y+ N/A N/A
Panel Y- N/A N/A
C. Vuelo 3,30\ O. 51 3.05-34 0.06 - 0.08
EPS3.3 2. 390 O. oY 3.05-3.4 | 0.005-0.01
EPSS.0 5 207 ©. Q%8 49-52 0-0.01
ADS 3.3 C. 00l L8] 0-0.05 0-0.01
ADS 7.4 0. 00g N/A Voltaje de batt. N/A
COM 3.3 3. %08 e. ol 0-0.05 0-0.01
COM 5.0 5.9 . 198 0-0.05 0-0.01
GPS33 N/A N/A N/A N/A N/A
GPS 5.0 O. 408 o 0-0.05 0-0.01
CAM 5.0 & O 0-0.05 0-0.01
18533 o.47e O 0-0.01 . 0-001
| BATT 4.055 | odasy 29-84 | 03-08

N/A: No aplica

Figura C.6: Prueba de vibracion en eje Y. Hoja 2.
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Formas para validacion satelital |
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-

FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016

|
l Hora Ed: 23:00

Ed.: 0.1 Pag: 3
Forma YY4
Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] | Corriente [A]| Temp [°C] | Voltaje [V] | Corriente [A]| Temp [°C] Status
Comp. Vuelo 5.299 O.ilq 206 3.05-34 0.06-0.08 20-30
EPS 3V3 5. 352 o, 00Y 29 3.05-34 | 0.005-001| 20-30
EPS 5VO S, UL 0.0%15 20 49-52 0.1-04 20-30
COM 3V3 3. 09 0.i5 29 3.05-3.4 | 0.005-0.02 20-30
[com 5v0 5.0 L i 19/ 28 49-52 | 01-04 20- 30
| BATERIA 6.%513 6. 648, 30 29-84 | 03-038 20 - 30
% Carga 0-100%
Forma YY5
Nota Observaciones Status
Mientras el satélite este inmavil, la g’&,@(wﬂ,\ago o O en ol
Giroscopio lectura en eje X, Yy Z debe ser
aproximado a cero. &_'"3
Usted debera leer un aproximado a
Acelerometro 9.8 [m/s2] en el eje Z mientras el Sin e oxes
satélite este en posicion vertical.
Realice 3 lecturas moviendo el satélite .-
Magnetémetro | por cada una. Las lecturas deberan DN &e(es
‘ diferir por cada movimiento.
Valor medido Valor esperado Status
Presion O 1BeY. [bar] 0.77 - 0.79 [bar}
Temperatura - [°c] 20 -30 [°C]
Diagnostico CORO hexadecimal 0080 hexadecimal

Figura C.7: Prueba de vibracion en eje Y. Hoja 3.
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‘, Formas para validacion satelital
mediante uso de software de

prueba. PNN-UNAM- 1

FPF3.DOCX |

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Ed.: 0.1 Pag: 4
Forma YY6 ——\
Observaciones
Sentido de giro derecha Sentido de giro izquierda Status
Motor X Sl aeEts No © obhscrys dano
Motor Y SN ex(o(ES Ne se chsevvo dene
Motor Z S evoes No s cbsecvo domo
Forma YY7
Valoresperado |D:sv8| 1] 23 M |12 3 syp[1]2]3]m|1[2[3]|-]®]&
Valor capturado | D:SYB Y syb m 1 l ] -1 o1&
Observaciones
Forma YY8
Ambiente de prueba Interior Exterior
Marque la adecuada:
Valor capturado Valor esperado Status E
Estado Y
Latitud N/A
| Longitud N/A
Altitud N/A
Fecha ) N/A
‘ Hora | - ‘ N/A |

QObservaciones

— Checar GPS Yool fwn‘w\a{j@ @u‘»

i \ -
ALl Con Bande,

Figura C.8: Prueba de vibracién en eje Y. Hoja 4.
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Formas para validacion satelital
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-
FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

Ed.20:1 Pag: 1

g ] ,
Prueba o pruebas realizadas: \3 \\b'(CxL o e 7
7

Nombre de personas que realizan prueba:

AN \(Xm\ Y o ‘f,(.xlfﬁ\‘\c;\

’;t s vy (“f-?(‘zs'\? r'.slf‘ /. A\MC{ .

11;5@&5 & -Cowmr\tm» gl oMl C_IAWiwAﬁm 1\{} YO.

Fecha y hora en formato HH / Ml - DD / MM / AAAA:

¥

1foc/ie

Lugar de prueba: LO\\OQ{&‘\OQ'\G TPAE TS MT i MG

Forma YY1

Seccion A.- Inspecc

ion visual de panel

Observaciones Status
Panel X+ RO e T mxf\é s 3, 1) ci(@sw e
Panel X- No se obscrdncon James .
Panel Y+ Ne s _oheeruarnn  dahas,
Panel Y- D se C}I}b SeNaron  demo S

Resultado Global

Seccion B.- Voltajes y corrientes de paneles sin incidencia de luz

Voltaje [V]

Corriente [A]

Panel X+ |4y O
Panel X- T = O
“anel Y+ L. O4Y O

[ Panel Y- el 6}

Seccién C.- Voltajes y corrientes de paneles con incidencia de luz .

Voltaje [V] Corriente [A]
Panel X+ C. 7 0.5
Panel X- 4 26% . 0l
Panel Y+ A5 0. 293
Panel Y- ) O, eEs .

Observaciones

i

f)c‘, QH\ 16

N, ¢ 1 ~N s g
toco e GO { inmg_m‘i led de E“/\f“\'

Figura C.9: Prueba de vibracién en eje Z. Hoja 1.
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Neseeva puebe . R
' Formas para validacion satelital ;
mediante uso de software de
prueba. PNN-UNAM-
FPF3.DOCX
l Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00
Ed. 01 Pag: 2
Forma YY2
Valor medido Valar esperado
Voltaje [V] Corriente [A] Voltaje [V] Corriente [A] Status
C. Vuelo 1 2914 0.099 305-34 0.06 - 0.08
EPS 3.3 1.2 O.05S 3.05-34 0.005-0.01
EPS5.0 5,12 Q. 004 49-5.2 0.1-0.4
ADS 3.3 3.04% 0. 1%% 3.05-3.4 0.25-0.3
ADS 7.4 L. W N/A Voltaje de batt. N/A
COM 33 2. 268 0.0iI0 3.05-34 0.005 - 0.02
COM 5.0 5.2 @ 1162 49-5.2 0.1-0.4
GPS3.3 N/A N/A N/A N/A N/A
GPS 5.0 €. 50 I9) Voltaje de batt. | 0.1-0.14
CAM 5.0 5. 13% ¢. 332 49-52 0.2-0.6
B.S.3.3 1.25 . 264 3.05-3.4 0.15-0.18
BATT G .53 i.%02. 29-84 03-0.8
Forma YY3
Valor medido Valor esperado
Voltaje [V] | Corriente [A] Voltaje [V] Corriente [A] Status
Panel X+ N/A N/A
Panel X- N/A N/A
Panel Y+ N/A N/A
Panel Y- N/A N/A
C. Vuelo - 194 O.i2] 3.05-34 0.06-0.08
EPS3.3 2-. 48 . 004 3.05-3.4 0.005-0.01
EPSS5.0 e 1D O, iYL 49-52 . 0-0.01
ADS 3.3 @ O ~0-005 0-0.01
ADS 7.4 0.0/¢ N/A Voltaje de batt. N/A
COM 3.3 1.3 0.9016 0—-0.05 0-0.01
COM 5.0 S0 i g8 0-0.05 0-0.01
1 GPs 3.3 N/A N/A N/A N/A N/A
| GPS 5.0 b, 2624 e 0-0.05 0-0.01
CAM 5.0 O o 0-0.05 0-001 | |
B.S.3.3 0. 60 o 0-0.01 0-0.01
[BATT | Jonve | 0.7i2 29-84 | 03-08
N/A: No aplica

Figura C.10: Prueba de vibraciéon en eje Z. Hoja 2.
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"

1 T4y \—ll\ -~
1€ Cr(in \‘“)juu!"s' 1.

Formas para validacion satelitaﬂ

‘\ mediante uso de software de |

prueba. PNN-UNAM- |
FPF3.DOCX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

|
|
|

Ed.: 01 Pag: 3
Forma YY4
Valor medido Valar esperado *1
Voltaje [V] | Corriente [A]| Temp [°C] | Voltaje [V] | Corriente [A]| Temp [°C] Status
Comp. Vuelo 2,304 Ou 1L 3.05-34 0.06-0.08 20-30
EPS 3V3 2.249% 0. 00Y 24 3.05-3.4 | 0.005-0.01| 20-30
EPS 5V0 S, 149 0. |39 23 49-52 0.1-04 20-30
COM 3V3 3.135 0. 014 73 3.05-34 | 0.005-0.02 | 20-30
COM 5V0 5, 204 L. 22 73 49-52 0.1-04 20-30
BATERIA 3.050 o. 8. 29 29-84 0.3-0.8 20-30
7
{% Carga { t 0-100 %
(Formavyys
Nota Observaciones Status
Mientras el satélite este inmdvil, la AQGX;MC;éO o O en X
Giroscopio lectura en eje X, Yy Z debe ser
aproximado a cero. <R3
Usted deberd leer un aproximado a
Acelerometro 9.8 [m/s2] en el eje Z mientras el “yin XY O TESS
satélite este en posicion vertical.
Realice 3 lecturas moviendo el satélite
Magnetometro por cada una. Las lecturas deberan I f:—‘)w\ exiofes
diferir por cada movimiento. 1
Valor medido Valor esperado Status ‘
Presion 038788 (bar) 0.77-0.79 [bar] —_'|
Temperatura ' [%€] 20 -30 [°C)} 1
Diagnéstico Q08O hexadecimal 0080 hexadecimal B

Figura C.11: Prueba de vibracion en eje Z. Hoja 3.
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Teccera  Diuehe

Formas para validacion satelital l
mediante uso de software de |
prueba. PNN-UNAM- L

FPF3.D0CX

Fecha: 07/06/2016
Hora Ed: 23:00

\
\

Ed.: 0.1 Pag: 4
Forma YY6
Observaciones
Sentido de giro derecha Sentido de giro izquierda Status
Motor X ‘j)m eAvOICSD No 50 c\bﬁamt Aoﬁo
Motor Y Sin crvores: MNe = obsecrve cxcﬁ\o
Motor Z f)m eioYes f‘\,\a € objcqvc dono
Forma YY7
Valoresperado |D:SYB| 1 |2 |3 | M |1 ]2 |3 |syb| 1 (2|3 | m 1|23} -]®] &
Valor capturado | D:SYB ™ syb m - © &
QObservaciones
Forma YY8
Ambiente de prueba Interior Exterior
Marque la adecuada:
! Valor capturado Valor esperado Status
Estado Y
Latitud N/A
Longitud | N/A
Altitud N/A
Fecha N/A
Hora N/A
Observaciones ) A]
. t 1 Y ! ' 5
- De v&;‘x\;?,c le :‘;o\mxud ce. Latdeo, QO:"\‘JA"%G ¥ Wated o GPS.

- 1
[ 4% H s
B e 1C5C

§ ) b e
e iale Con IROnoG

Figura C.12: Prueba de vibracion en eje Z. Hoja 4.
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