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Objetivo(s) de la tesis

Obtener un andlisis para un dimensionamiento de un sistema satelital de observacién de la tierra,
donde se pueda mostrar los beneficios que se pueden obtener con dicho analisis y cuyo objetivo
principal es contar con un sistema satelital orientado a la observacién del territorio nacional.

Obtener las caracteristicas técnicas que nos permitan ver la dimensidn de dicho sistema satelital
tales como bandas, tipos de sensores, camaras que espectro vamos a manejar etc.

Llegar a un marco de caracteristicas técnicas que nos puedan decir si es viable la propuesta de
obtener un satélite de observacion de la Tierra

DEFINICION DEL PROBLEMA

Con este planteamiento nos damos una idea general del problema haciendo este estudio se podra
obtener, dimensionar de manera profunda un satélite para la observacién de la tierra mediante la
percepcién remota ya que tenemos la necesidad de realizar un analisis dado que en nuestro pais
no contamos con un sistema satelital de observacién de la Tierra dado que la mayoria de datos e
imagenes satelitales los adquirimos de satélites extranjeros donde estos datos e imdgenes se
adquieres a altos costos.

También tenemos la necesidad de hacer este trabajo porque en nuestro pais se conoce muy poco
de satélites de observacién de la Tierra y necesitamos ampliar mas este campo de conocimiento, y
para poder realizar este trabajo tenemos que buscar nuevas herramientas de trabajo como
software y también apoyarnos con los que ya conocemos mds como por ejemplo el software STK.

xii



Capitulo 1

1 Uso del espectro electromagnético en percepcion remota
1.1 Definicion.

El objetivo de un sistema electrénico de comunicaciones es transferir informacién entre dos o mas
lugares, cuyo nombre comun es estaciones. Esto se logra convirtiendo la informacién original a
energia electromagnética, para transmitirla a continuacién a una o mas estaciones receptoras,
donde se convierte a su forma original. La energia electromagnética se puede propagar en forma
de voltaje o corriente, a través de un conductor o hilo metdlico, o bien en forma de ondas de radio
emitidas hacia el espacio libre, o como ondas luminosas a través de una fibra dptica. La energia
electromagnética se distribuye en un intervalo casi infinito de frecuencias.

A continuacidn también se describe en la siguiente Figura 1.2 la comparacidn de las bandas de los
satélites SPOT 4 y LANDSATS:

Bandas

SPOT 4 0.50 0.59 0.61 0.68 0.79 0.89 1.55 1.75

Banda Banda

IRM

Landsat 5 Azul - Verde S Rojo
0.45 0.52 0.60 0.63 0.69 0.79 0.90 155 1.75 208 235 104 124

Figura 1.1 Bandas espectrales de los satélites Spot4 y LANDSAT5 [1]



1.2 El espectro electromagnético y la atmdsfera de la tierra.

Si no hubiera atmdsfera por encima de la superficie terrestre la energia electromagnética de todas
las longitudes de onda podrian interactuar con la superficie y podria transmitir informacion acerca
de la naturaleza de esa superficie. Como sucede, sin embargo, la atmésfera de la Tierra es lo
suficientemente transparente para la teledeteccidon en sélo una pequena porcién del espectro
electromagnético

1.2.1 Ventanas en el espectro electromagnético.

Las ventanas importantes para la teledeteccién se producen en todo el espectro, las mas
importantes desde el espacio son como se muestran en la Tabla 1.2. La inspeccidn de este cuadro
se desprende que todos las longitudes de onda mads cortas de 0,30 um son sustancialmente
cerrada por teledeteccién y que el director de mentiras ventanas en el visible (y casi visible),
infrarrojos, microondas y regiones. La absorcidon atmosférica en la regién ultravioleta corta que
0.32um es tan intenso que la cantidad de energia solar que alcanza la superficie de la Tierra es
insuficiente estar en teledeteccion

Ultravioleta y visible 0.30-0.75um
0.77-0.91

Infrarrojo-cercano 1.0-1.12
1.19-1.34
1.55-1.75
2.05-2.4

Medio-infrarrojo 3.5-4.16
4.5-5.0

Térmico-infrarrojo 8.0-9-2
10.2-12.4
17.0-22.0

Microondas 2.06-2.22mm
3.0-3.75
7.5-11.5
20.0+

Tabla 1.1 Grandes ventanas atmosféricas disponibles para la deteccidn de naves espaciales
remotas. (Ventanas que aparecen en negrita).

La radiacidn ultravioleta es absorbida por la atmdsfera superior o bien se disocia o ioniza las
moléculas de gas. Fotones con energias de 5-9 eV disocian el oxigeno (0,), el ozono (03), y
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nitrégeno (N,), y aquellos con energias de 12-16 eV ionizan 0, y N,. Estas interacciones son tan
intensas en la estratosfera e ionosfera que el espectro ultravioleta no sélo es inutil para la
teledeteccidn, sino que también protege la superficie de la tierra de esta banda de energia solar
dafiina y destructiva.

En la region de rayos X, donde incluso los fotones mas energéticos (5x10! a 5x10°eV) que surgen
de las transiciones en las capas internas de un atomo, la intensidad de la interaccién con los gases
atmosféricos es tal que todos los X la radiacion se absorbe en unos pocos centimetros a decenas
de metros (en funcién de las energias de los fotones) de paso a través de la atmédsfera inferior.
Esta regidn es por lo tanto cerrada tanto a la tele observacidn de la Tierra y el espacio-emitida X-
radiacion.

Las longitudes de onda mds cortas (y mas altas energias electromagnéticas) que se utilizan en
sensores remotos estan asociadas con la radiacién gamma de 1 MeV (10°eV). Los Fotones gamma
se crean durante las transiciones entre los estados de energia del nucleo de un atomo. Los
materiales radiactivos, como el uranio, en la corteza de la Tierra emiten fotones gamma. Estas
emisiones pueden ser detectadas con dispositivos llevados en helicopteros o aviones de muy bajo
vuelo, pero no se puede detectar en altitudes normal de la aeronave o por satélite, porque la
atmoésfera terrestre absorbe fuertemente los fotones gamma.

Por lo tanto, en la banda espectral con longitudes de onda mas cortas que 0,3 nm, y que es sdélo en
la regién de rayos gamma y que en algunos es restringida la teledeteccion es factible.

La primera ventana atmosférica significativa empieza a abrirse a 0,3 um y tiene una buena
transparencia en el espectro visible. Los fotones son absorbidos sélo débilmente en esta regidn,
pero la dispersion por ambas moléculas gaseosas y particulas de neblina y el polvo es de gran
influencia en la percepcion remota. La ventana visible continda, pero con interrupciones, en el
espectro del infrarrojo cercano, y fuertes (vibraciones) bandas de absorcidn, principalmente los de
vapor de agua (H,0), aparecen con mayor frecuencia. En la banda del infrarrojo térmico, entre el
4y 14um, las bandas de absorcién fuertes ocurren que son causados por los cambios de vibracion-
rotacién, principalmente en vapor de agua y diéxido de carbono (C0O,). Estas bandas de absorcion
romper las regiones de infrarrojo cercano e infrarrojo térmico y en una serie de ventanas de
transparencia modesto, intercaladas con regiones cerrada por absorcion (Tabla 1.2 y Figura 1.3)

A pesar que todas estas ventanas son de importancia en la teledeteccion, las que tienen entre 1,5
y 1,8, 2,05y 2,4, 3.5-4y 4550y 89.2, y el 10,2 12.4um-son de especial importancia. Esas
ventanas entre 1,5y 1,8 um y 2.5 um y 24 um son de valor para detectar cambios en el estado de
humedad del cultivo de hoja, como se muestra por la reflexién diferencial de la energia solar.
Aquellas entre 8.0-9.2, y 10.2-12.4um son de region cubierta de tierra de la emisiéon normal. Las
bandas de 3,5 a 5 um de la cubierta de la regién donde los incendios forestales emiten su energia
pico: esto es una region de cruce, donde contribuyen; por la noche sélo la emisidn de la tierra es
importante entre 3 y 5 um. La absorcidn espectral estd basada en la composicion molecular de los
elementos de la superficie y depende de las longitudes de onda, la composicién quimica y la
composicion cristalina del material. En espectroscopia el término luz no sélo se aplica a la forma
visible de radiacion electromagnética, sino también a las formas UV e IR, que son invisibles.



En la regidn visible apreciamos el color visible de una soluciéon y que corresponde a las longitudes
de onda de luz que transmite, no que absorbe. El color que absorbe es el complementario del
color que transmite. Por tanto, para realizar mediciones de absorcién es necesario utilizar la
longitud de onda en la que absorbe luz la solucién coloreada. La fuente de radiacidn visible suele
ser una lampara a de tungsteno y no proporciona suficiente energia por debajo de 320 nm.

Longitud de onda aproximada | Color de luz que se absorbe Color de luz que se refleja o
ve
390 -435 Violeta Amarillo verdoso
435 - 490 Azul amarillo
490 - 580 Verde Rojo
580 - 595 Amarillo Azul
595 - 650 Naranja Azul verdoso
650 - 780 Rojo Verde azulado

Tabla 1.2 Regiones visibles de luz que se absorbe y luz que se refleja de acuerdo a una longitud de
onda aproximada

La absorcién atmosférica tiene una particular importancia en percepcién remota especialmente en
lo relativo a sensores pasivos que utilizan la radiacién electromagnética proveniente del sol, ya
que la atmosfera se comporta como un filtro selectivo de tal forma que algunas regiones del
espectro eliminan cualquier posibilidad de observacién remota Contrariamente a lo que ocurre en
la dispersién, en la absorcién se produce una transferencia de energia de la radiacién a los
constituyentes atmosféricos. Este mecanismo implica absorcion de energia de determinada o
determinadas longitudes de onda. Desde este punto de vista los absorbentes mas eficaces de
radiacion solar son las moléculas de agua, de didxido de carbono y ozono. La absorcion selectiva
de ciertas longitudes de onda por estas moléculas hace que la atmdsfera constituya un medio
opaco para ciertos rangos espectrales, mientras que ofrezca ventanas libres de absorcién para
otros rangos. A través de dichas ventanas deben mirar los satélites de observacion. En la Figura 1.2
se observan los efectos combinados que diversos componentes atmosféricos ejercen sobre la
radiacidn electromagnética solar en el rango de 0.1 a 3mm a través de la absorcidn, dispersiony
eventual reflexion en nubes.
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Figura 1.2 Espectro de susceptibilidad atmosférica [1]
1.3 La naturaleza de la percepcion remota

La teledeteccion se define, para nuestros propdsitos, como la medicidon de las propiedades del
objeto en la superficie de la tierra a partir de datos obtenidos de las aeronaves y satélites. Por lo
tanto, es un intento de medir alguna cosa a la distancia en lugar determinado. Ya que no estamos
en contacto directo con el objeto de interés, debemos confiar en las sefiales propagadas de algin
tipo, por ejemplo, dptica, acustica, o en el microondas. Y en este caso vamos a limitar el debate a
la teleobservacion de la superficie de la tierra con sefiales o6pticas. Si bien los datos de
teledeteccidon que pueden consistir en, mediciones de puntos discretos o un perfil a lo largo de
una trayectoria de vuelo, estamos mas interesados aqui en mediciones sobre la rejilla espacial de
dos dimensiones, es decir, imagenes. Los sistemas de Teledeteccion en particular los desplegados
en los satélites, proporcionan una vision tienda repetitiva y consiente de la tierra que es muy
valiosa para monitorear los cambios a corto y largo plazo y el impacto de las actividades humanas.
Algunas de las aplicaciones importantes de la tecnologia de teledeteccién son:

e Evaluacién y monitoreo ambiental (crecimiento urbano, residuos peligrosos)

e Deteccion de cambio global y seguimiento (agotamiento del ozono atmosférica, la
deforestacidn, el calentamiento global)

e Agricultura (situacion de los cultivos, la prediccién del rendimiento, la erosion del suelo)

e Exploracidn de los recursos no renovables (minerales, petrdleo, gas natural)

e Losrecursos naturales renovables (humedad, los suelos, los bosques, los océanos)

e Meteorologia (dinamica de la atmosfera, la prediccién meteoroldgica)

e Asignacion (topografia, uso del suelo, ingenieria civil)

e Vigilancia militar y reconocimiento (politica estratégica, evaluacion tactica)

e Medios de comunicacion ( ilustraciones, analisis)



Para satisfacer las necesidades de los diferentes usuarios de los datos, muchos de los sistemas de
teledeteccion se han desarrollado, y que ofrecen una amplia gama de parametros espaciales,
espectrales y temporales. Algunos usuarios pueden requerir frecuente frecuencia, cobertura
repetitiva con relativamente baja resolucién espacial (meteorologia).

Otros pueden desear la mas alta posible resolucién espacial con la cobertura de repeticidn solo
con poca frecuencia (cartografia), mientras que algunos usuarios necesitan tanto una alta
resolucidn espacial y la cobertura frecuente, con una mas rapida entrega de imdagenes. Los datos
de teledeteccidn correctamente calibrados se pueden utilizar para inicializar y validar los grandes
modelos de computadora (tales como los climaticos globales (MCG), que tratan de simular y pre
dictaminar el ambiente de la tierra. En este caso una alta resolucién espacial puede ser indeseable
debido a los requisitos computacionales, pero precisa y consistente de calibracidn del sensor con
el tiempo y el espacio es esencial. Un ejemplo de la utilizacidon de datos de teleobservacién es para
la vigilancia mundial de la vegetacién.

Determinadas clases de sensores hiperespectrales ocupan la parte superior Figura 1.3. El
espectrometro de imagenes avanzadas visible/ infrarroja (AVIRIS) y la HYMAP son sensores de
suspension en el aire que producen cientos de imagenes de la misma area en el suelo en bandas
espectrales alrededor de 10nm de ancho sobre la porcién reflectante solar del espectro de 400 a
2400nm. El Hyperion estaba en la tierra de la NASA Obseving-1 (EO-1) por satélite como el primer
sistema de satélites espectrales civil. Aunque tiene relativamente menos bandas espectrales
imagenes de resolucion media Spec Trometer de la Agencia Espacial Europea (MERIS) también es
un espectrometro de imagenes. La separacion de las bandas espectrales en estos sistemas se
consigue con un elemento 6ptico dispersivo de forma continua, tal como una rejilla o un prisma.
La imagen moderada espectrorradiometro (MODIS), un sistema basado en filtros discretos en el
rango de 0.4 a 14 micras. Estos sensores han aportado grandes mejoras en la cantidad y calidad de
informacidn que se puede obtener sobre la cara sur de la tierra y cerca de medio ambiente.
Ejemplo MODIS en la Figura 1.5
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Figura 1.3 Parte de uno de los sistemas de teledetecciéon en un espacio de pardmetros de dos
dimensiones. Las siglas del sensor se definen en el anexo A vy las anotaciones se refieren a las
regiones espectrales del sensor: V= visible, NIR=Infrarrojo Cercano, LWIR= IR de onda larga, onda
media MWIR= IR, SWIR=Short Wave IR y P=pancromatica. Todos estos sistemas estdn en satélites,
excepto AVIRIS y HYMAP. Hay una serie de simuladores en el aire de los sistemas de satélite que
no se muestran por ejemplo, el MODIS Alrborne Simulator (MAS), el MISR Airborne (AirMISR) y el
simulador Thematic Mapper (TMS). [2]
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Figura 1.4 Cuatro bandas de imagenes MODIS recogidas el dos de Marzo de 2006, mostrando
James Bay, Canad3, en la parte superior, los grandes lagos, en el centro, y la florida en la parte
inferior. Todas las bandas se muestran a 1km. [2]

1.3.2 Factores espectrales en teledeteccion.

Las principales regiones espectrales opticas utilizadas para la teleobservaciéon de la tierra se
muestran en la Tabla 1-4. Estas regiones espectrales particulares son de interés debido a que
contienen relativamente transparentes ventanas atmosféricas a través del cual (nubes de
restriccion en las regiones de microondas) el suelo se puede ver desde arriba y porque hay
detectores de radiacidon efectivas en estas regiones. Entre estas ventanas, varios constituyentes de
la atmésfera absorben la radiacién, por ejemplo, vapor de agua y didxido de carbono absorben de
2.5-3um y 5-8um. En la region de las microondas dada la Tabla 1.4, hay una banda de absorciéon de
agua menor frecuencia de cerca de 22GHz (la longitud de onda de alrededor de 1,36cm) 6 con una
transmitancia de aproximadamente 0.85 (Curlander y MCDonough, 1991). Por encima de 50GHz
(por debajo de 0.6cm de longitud de onda), hay una regién de absorcién de oxigeno mayor a
aproximadamente 80GHZ (Elachi, 1988). En las frecuencias de alta sensores de transmitancia
atmosférica, de microondas y de radar se caracterizan por su capacidad de penetrar las nubes,
niebla, y la lluvia, asi como una capacidad de proporcionar imagenes reflejadas la noche en virtud
de su propia iluminacién activa.



Nombre Rango de longitud de  Fuente de radiacidn Propiedad superficial

onda de interés
Visibe (V) 0.4-0.7um Solar Reflectancia
Cercano al 0.7-1.1um Solar Reflectancia
infrarrojo(NIR)
Infrarrojo de onda 1.1-1.35um Solar Reflectancia
corta (SWIR) 1.4-1.8um

2-2.5um
Infrarrojo de onda 3-4-um Solar, térmico Reflectancia,
mediana (MWIR) 4.5-5um temperatura
Infrarrojos de onda 8-9.5um Térmico Temperatura
larga o térmico 10-14um
Microondas, radar 1mm-1m Térmico(pasivo) Temperatura(pasiva)

Artificial(activo) rugosidad

Tabla 1.3. Las regiones espectrales primarias utilizadas en teledeteccion de la tierra. Los limites de
algunas ventanas atmosféricas no son distintos y uno encontrara pequefias variaciones en estos
valores en diferentes referencias.

La teledeteccién pasiva en todas estas regiones emplea sensores que miden la radiacion reflejada
o emitida desde el suelo, la atmosfera y las nubes naturales. Las regiones visibles, NIR, SWIR
(desde 0.4m hasta aproximadamente 3 micras) son el rango espectral solar-reflectante debido a la
energia suministrada por el sol en la superficie de la tierra es superior a la emitida por la propia
tierra. La region MWIR es una zona de transicion solar-reflectante de la radiacion térmica. Por
encima de 5um, auto-emitida la radiacién térmica de la tierra por lo general domina. Dado que
este fendmeno no depende directamente en el sol como fuente, TIR imagenes pueden ser
adquiridas por la noche, asi como durante el dia. Esta radiacién auto-emitida puede ser detectada
incluso en horno de microondas. Una imagen TIR ejemplo VSWIR multiespectral y se muestra en
la Figura 1.7.
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Figura 1.5. Este simulador de imagen Thematic Mapper aire(TMS) de un devastador incendio
forestal en el parque nacional de Yellowstone, Wyoming, fue adquirida el 2 de septiembre de
1988. Las bandas de TMS son las msmas que las de la MT. En las bandas VNIR, TMS3 y TMS4, solo
el humo del fuego es visible, el fuego en si comienza a ser visible en TMS5 (1.55- 1.75um). El ajuste
en la imagen inferior derecha alta ganancia proporciona un mayor nivel en la TIR. (Imagenes de
cortesia de Jeffrey Myers, Data Facility aeronaves, centro de investigacion de NASA/Ames) [2]

Las técnicas de teledeteccion activas emplean una fuente artificial de radiacién como una sonda.
La sefial resultante que dispersa de nuevo al sensor caracteriza ya sea la atmosfera o la tierra. Por
ejemplo, la radiacién dispersada y absorbida a una longitud de onda particular de una sonda de
haz de l3ser a la atmosfera puede proporcionar informacién de constituyentes moleculares tales
como el ozono. En la regidn espectral de microondas, Radar de Apertura Sintética (SAR) es una
tecnologia de imagen en la que la radiacion es emitida en un haz de luz de un sensor de
movimiento, y el componente retrodispersada de vuelta al sensor de la tierra que mide.
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[1] Ing. Martinez Mufioz Julio, Percepcién Remota “Fundamentos de Teledeteccidn Espacial”,
Primera edicién 2005

[2] Robert A. Schowengerdt, REMOTE SENSING models and methods for image Processing, Third
edition 2006.
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CAPITULO 2
2. Sistemas de percepcion remota.

Los detalles de construccion y materiales del sensor varian con las longitudes de onda de interés, y
las dimensiones de los sistemas Opticos y detectores dependen de las limitaciones de ingenieria en
las regiones espectrales particulares. Sin embargo todos los sensores &pticos pasivos de
exploracién (visible a través de las regiones espectrales térmicas) operan con los mismos
principios de transferencia de radiaciéon 6ptica, la formacion de la imagen, y la deteccién de
fotones. Nuestras descripciones se centrardn en este tipo de sensor.

2.1. Caracteristicas espaciales y radiométricas.

Cada pixel representa un promedio en cada una de tres dimensiones: espacio, longitud de onda, y
de tiempo. El promedio en el tiempo es por lo general muy pequefio (del orden de microsegundos
para un escaner whiskbroom tales como TM y milisegundos para un escaner Pushbroom como el
SPOT) y es intrascendente en la mayoria de las aplicaciones.

Si nos imaginamos un espacio tridimensional continuo de los parametros (x, y, A), definido por las
coordenadas espaciales (x, y) y de longitud de onda espectral (A), podemos visualizar cada pixel de
una imagen determinada como representante resentir una integracion mas de un elemento de
volumen relativamente pequefio en el que el espacio continuo (ver Figura 2.1).

Especificamente, el volumen de la integracidn representada por cada pixel no es un cuadro bien
definido, pero se superpone en las dimensiones espacial y espectral con los volimenes de
integracién de los pixeles vecinos.
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Figura 2.1 Comparacion del muestreo espacial y espectral del LANDSAT TM AVIRIS en el rango
espectral VNIR. Cada pequeiia caja rectangular representa la region de integracidon espacial
espectral de una imagen pixel. Las muestras TM la dimensidn espectral de forma incompleta y con
bandas espectrales relativamente amplios, mientras que AVIRIS tiene muestreo espectral
relativamente constante en el rango VNIR. AVIRIS también tiene un GSI algo mas pequeia (20
metros) en comparacion con TM (30m). Este tipo de visualizacion del volumen de datos de imagen
espacio — espectrales se denomina “imagen Cubo”) [1]

La cuadricula de pixeles que constituyen una imagen digital se logra mediante una combinacién de
exploracién en la direccién transversal de la pista (ortogonal al movimiento de la plataforma de
sensores) y por el movimiento de la plataforma a lo largo de la direccién en la via ver Figura 2.2
(Slater 1980). Cada vez que se crea un pixel el sistema de sensor muestra electrénicamente el
flujo continuo de datos proporcionada por el escaneo. Un escaner de la linea utiliza un solo
elemento detector para escanear toda la escena.

Escaneres whiskbroom, tales como el Landsat TM, utilizan varios elementos detectores, alineados
en la pista, para lograr escaneo paralelo durante cada ciclo del espejo de exploracién. Un tipo de
escaner relacionado es el paddlebroom, ejemplificado por AVHRR y MODIS, con un espejo de dos
caras que gira 360° la exploracion continua de ruta transversal. Una diferencia entre icant sig
paddlebroom y whiskbroom escaneres es que el paddlebroom siempre escanea en la misma
direccion, mientras que el whiskbroom invierte la direccién para cada exploracién.

Escaneres Pushbroom, como los del SPOT tienen una serie lineal de miles de elementos
detectores, alineados perpendicular a la trayectoria, que escanea todo el ancho de los datos
recogidos en paralelo conforme la plataforma se mueve.

Para todos los tipos de escaneres, la cobertura angular perpendicular a la trayectoria completa se
le denomina campo de visién (FOV) y la cobertura del suelo correspondiente se llama el campo-
proyectado planta de vista (GFOV)
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Figura 2.2. La definicion de los pardmetros basicos del escaner y la representacién de los tres
métodos de exploracion, con ejemplos concretos de escaneres whiskbroom y Pushbroom. Las
flechas continuas representan el movimiento relativo a una tierra estacionaria. En realidad, la
Tierra estd girando durante el proceso de exploracién, aproximadamente en la direccion
perpendicular a la derrota ya que la mayoria de los sistemas de teledeteccidon por satélite se
encuentran en una érbita casi polar. Esto resulta en un oeste al este de inclinacion en la cobertura
de la superficie sobre la escena completa. [1]

El espacio entre pixeles en el suelo es el intervalo de muestreo de tierra que se proyecta (GSI). La
ruta transversal y en el seguimiento de GSI estdn determinados por la pista transversal y
frecuencias de muestreo en la via respectivamente, y la velocidad de la plataforma en la pista. Es
una practica comun para el disefio de las frecuencias de muestreo de modo que el GSl es igual a la
de campo Instantaneo de Tierra — proyectado de vision (GIFOV) ,* 10 la proyeccion geométrica de
un solo detector de anchura, w, sobre la superficie de la tierra ver Figura 2.2 y Figura 2.3.

Por lo tanto, los GIFOVs de pixeles vecinos se apoyara, tanto en pista y cross-track. La in-track GSI
es disuadir por la combinacién necesaria de la velocidad de la plataforma y la frecuencia de
muestreo (Pushbroom) o la velocidad de exploracion (linea y whiskbroom) para que coincida con
el de la pista GIFOV en el nadir. Algunos sistemas tienen una frecuencia de muestreo de ruta
transversal superior que conduce a GIFOVs superpuestas, por ejemplo, los modelos de KLM

3 . .
También se le llama la anchura de la hilera, o, a veces, la huella del sensor.
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AVHRR y Landsat MMS. Esta ruta transversal “sobre- muestreo” da como resultado una mejora en
la calidad de los datos.

El GSI se determina por la altitud del sistema sensor de H, la longitud del sensor focal, f, y el
espaciamiento entre — detector (o velocidad de muestreo espacial como se explica
anteriormente). Si la frecuencia de muestreo es igual a un pixel por espaciamiento entre —
detector, la relacion para el GSI en el nadir, es decir, directamente debajo del sensor es
simplemente

inter—detector spacing

GSI = inter — detector spacing x ? = (2.2)

m

H e s o
Donde 7 es la amplificacién geométrica, m, desde el suelo hasta el sensor focal 5. Como hemos

mencionado, el espaciado entre- detector es generalmente igual a la amplitud del detector, w.

* También denomina distancia de muestra de tierra (GSD)

5
Donde f<< H, m es mucho menor que uno.
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Figura 2.3. Descripcion geométrica simple de un solo elemento detector en el plano focal de un
sensor 6ptico. Los tamafios de w son exagerados en gran medida con respecto a H para mayor
claridad. Del mismo modo para la dptica. Pardmetros angulares, tales como la IFOV, son los
mismos en la imagen y el espacio objeto en este modelo, pero las dimensiones lineales estan

relacionadas por el g magnificacién entre los dos espacios. Todo en este diagrama se supone

estacionaria y en una vista nadir; con la exploracién, plataforma de sensores, y el movimiento de
la tierra, los GIFOV se mueve durante el tiempo de integracidn del detector, lo que resulta en un
GIFOV efectivo algo mayor que se muestra. También, como la exploracién procede fuera del nadir,
los aumentos GIFOV eficaces (a veces llamado “crecimiento Pixel”) de proyeccién oblicua sobre la
tierra. [2]
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Figura 2.4. La relacién entre GIFOV y GSI para la mayoria de los sensores de exploracion y para el
Landsat MSS y AVHRR. Cada cruz es un pixel. Para MSS, la cruz-pista GSI fue 57m y 80m GIFQV era
lo que resulta en 1,4 perpendiculares a la derrota pixeles/ GIFOV. Del mismo modo, los modelos
AVHRR KLM tienen 1,36 perpendiculares a la derrota pixeles/GIFOV. La densidad de muestra de
ruta transversal superior mejora la calidad de datos, sino que también aumenta la correlacion
entre los pixeles vecinos y los resultados en mas datos recopilados a lo largo de la GFOV. [3]

2.2 Modelos de radiaciones dpticas.

La teledeteccidn pasiva en el régimen 6ptico depende de dos fuentes de radiacién. En lo visible a
infrarrojo de onda corta, y la radiacidon captada por un sistema de teledeteccion se origina con el
sol. Parte de la radiacidn recibida por un sensor se ha reflejado en la superficie de la tierra y otra
parte ha sido dispersada por la atmdsfera, sin alcanzar nunca la tierra. En los térmicos infrarrojos,
la radiacion térmica es emitida directamente por los materiales en la tierra y se combina con la
radiacion térmica auto emitida en la atmédsfera a medida que se propaga hacia arriba. En este
tema presentaremos algunas bases y modelos de base adecuadas a la regién dptica de lo visible a
través del infrarrojo térmico

2.2.1 Visible en onda corta de la region infrarroja.

Todos los materiales en la superficie de la tierra absorben pasivamente y se refleja la radiacion
solar en el rango espectral de 0.4 a 3um. Algunos materiales también transmiten la radiacién solar,
por ejemplo, los cuerpos de agua y cubiertas vegetales. A longitudes de onda mas largas, los
materiales a temperaturas normales comienzan a emitir activamente la radiacion térmica. Una
descripcién de como se propaga la radiacion solar y se modifica antes de la detecciéon por un
sistema optico.

17



2.2.2 Componentes de radiacion.

Las principales transferencias de radiacion de cuidado en el visible a través de las regiones
espectrales SWIR se muestran en la figura 2.10. En general, existen tres componentes importantes
en el afloramiento de radiacién en-sensor

e Lano dispersada, superficie-radiacion reflejada, L3*
e La baja dispersidn, superficie reflejada skylight Ljd
e Elresplandor camino arriba dispersa, L;p

Por tanto, podemos escribir para el brillo total de afloramiento a gran altura en el sensor satelital
d S

Ly = L+ L3+ LY (2.8)

A continuacidn detallaremos mejor los componentes sefalados.

1-.De superficie reflejada, dispersa componente (L3*)

El ambiente es una influencia inevitable en la altitud de deteccidn aéreay por satélite en el visible
a través de onda corta de IR, se esparce y absorbe la radiacion entre el sol y la tierra y el sensor a
lo largo de la ruta de vista. La fraccion de la radiacién que llega inicialmente a la superficie de la
tierra se llama transmitancia trayectoria solar, y es, por definicién, entre cero y uno, y sin
unidades. En un ambiente altera significativamente la irradiancia espectral entes de que llegue a la
tierra. Matemadticamente, la irradiancia en un plano perpendicular a la trayectoria solar y en la
superficie de la tierra estd dada por, E;

earth’s surface: E; = 15(A)E} (2.9)

Donde 7, es el camino transmitancia atmosférica solar. Tenga en cuenta que, en la definicién de la
transmitancia E, debe ser menor que o igual a Ef.

Con las excepciones de sombras o nubes, se puede suponer que es constante en toda la GFOV de
un sensor como el ETM +. La irradiancia en la superficie depende del angulo de incidencia siendo
un, maximo si la superficie es perpendicular al angulo de incidencia, y menos medida que
disminuye al angulo. La disminucion varia como el coseno del dngulo, que puede ser calculada por
un producto escalar de dos vectores (ver Figura 2.13). La irradiancia incidente en la ecuacién 2.9
debe entonces ser modificada para tener en cuenta la forma del terreno de la siguiente manera

Ex(x,y) = ts(MEn(x, y)*s
= t5(D)Efcos[8(x, y)]

= 1,(DE} cos[6(x, y)] (2.10)
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Figura 2.5 Los componentes mas importantes de radiacion visto por el sensor en la teledeteccion
reflectantes solares son el componente “directa”, el componente “tragaluz”, y el componente de
“camino de radiancia” (comunmente llamado “neblina”). El sombreado en el diagrama representa
la densidad atmosférica disminuye a mayor altitud. Otra radiacién puede llegar al sensor, tal como
el componente de “adyacencia”, que consiste en un reflejo directo de una GIFOV cercano, seguido
por cualquiera de una dispersidn directamente en el sensor, o una baja dispersién en el GIFOV de
interés, seguido por una reflexién hacia el sensor. El fenédmeno de adyacencia aumenta correlacion
espacial local entre pixeles y reduce el contraste de limites oscuro-luz, tales como una linea de
costa. Las multiples reflexiones de la superficie y dispersiones atmosféricas generalmente son de
menos importancia, debido a la magnitud de la radiacion se reduce en cada reflexion o dispersion
de evento. [1]
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Figura 2.6 La geometria de la irradiacion solar directa sobre la superficie de la tierra. El vector de la
longitud S de la unidad al sol y el vector de la longitud n(x, y) es perpendicular a la superficie. El
dngulo de elevacion solar es 8 y el dngulo cenital solar es de 90° -8. El angulo de incidencia solar a
la superficie es 8 y el dngulo de exitancia de la normal de la superficie hacia el sensor es ¢. El
coseno del dngulo & estd dada por el producto escalar de vectores n (x, y) ¢ s. Por razones de
simplicidad en este diagrama, se supone que la normal de la superficie a estar en el plano vertical
que pasa por el vector solar, pero el cdlculo producto escalar es vdlida para cualquiera de los dos
vectores. Tenga en cuenta este efecto relacionado con terreno no involucra el dngulo de vision del
sensor. [1]
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La siguiente transferencia de energia se produce tras la reflectancia en la superficie de la tierra. La
irradiancia sobre una superficie Lambertian se convierte en el resplandor superficie, dejando la
superficie con la ayuda de un factor geométrico my una difusa reflectancia espectral p,

earth’s surface Ly(x,y) = p(x,y,2) Ea(:)’)

0
=p(x,y, A)@ = cos[0(x,y)] (2.11)

Al igual la transmitancia, reflectancia es, por definicion, sin unidades y entre cero y uno. La
reflectancia varia con la longitud de onda y la ubicacidn espacial, pero no depende de la vista
(sensor) direccién de superficie verdaderamente Lambertian®. Ahora tenemos que modificar la
ecuacion 2.11 de acuerdo con la ruta de vista de transmitancia, para obtener el sensor de
luminosidad,

at sensor L = t,(D)L,

0
=p(x,y,1) M cos[0(x,y)] (2.12)

Esta componente lleva la sefial de interés, a saber, la distribucion espacial de la reflectancia
espectral p(x,y,A)

2-. De superficie reflejada, componente atmdsfera-dispersa (Lfld)

El sensor también ve radiacidn resultante de las radiaciones que dispersa hacia abajo por la
atmodsfera (“skylight”) y luego se refleja en la tierra hacia en el IFOV del pixel de interés. Este
término Ljd(x,y), es responsable del hecho cominmente observado que las sombras no son
totalmente oscuro. El reflectado-skylight es proporcional a la superficie de reflectancia difusa, p, y
la irradiancia en la superficie debido a la skylight.

Esta cantidad se utiliza, ya que es directamente medible que el cielo no puede ser completamente
visible desde el pixel de interés debido a la topografia de la intervencion con un factor, F(x, y),"

a
at — sensor : Ljd = F(x,y)p(,y, A)@ (2.13)

3-. Componente en rutas dispersas.

° Una superficie Lambertian exhibe igual luminosidad en todas las direcciones. Visualmente, decimos que
parece igualmente brillante en cualquier dangulo de vision. Tal superficie se denomina también
perfectamente difusa, sin espejo como la reflexion especular. Muchas superficies naturales son
aproximadamente Lambertian dentro de un rango limitado de dangulos de vision, tipicamente 20°- 40°; como
el angulo de vision aumenta mds alld de que la mayoria de los materiales se convierten en no-Lambertian y
muestran reflectancia desigual en direcciones diferentes. Esta propiedad se puede medir por sensores tales
como el angulo de Muli-Imag ING espectrorradiometro (MISR) para caracterizar mejor las caracteristicas
radiativas superficiales.
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El término trayectoria de radiancia es una combinacién molecular de la dispersién de Rayleigh,
que varia con la longitud de onda A17%, y aerosoles y particulas dispersién de Mie que dependen
menos fuertemente, o nada en absoluto, en la longitud de onda. El efecto combinado de Rayleigh
y dispersion de Mie en una clara atmosfera resulta en una dependencia de longitud de onda neto
de entre 172y 1797,

4-. Total, radiacion solar at-Sensor (L3)
El total at-sensor, la radiacién solar es la suma de los tres componentes descritos anteriormente.

LG y) = Lo, y) + L (x, y) + L7

0 d
= p(x,y, 1) EERE = cos[6(x, )] + Fx, y)p(x,y, ) 25 4 L
D (DEL cos[0(x, y)] + F(x, Y)EL} + L (2.14)

3

Ty

=p(x,y,4)
La descripcion de la ecuacidon 2.14 es que:

e La radiancia espectral total recibida por el sensor es linealmente proporcional a la
reflectancia de la superficie difusa, modificado por

e Un multiplicativo, espacialmente y espectralmente variante que depende de la forma del
terreno

e Un aditivo espacialmente invariante, espectralmente-variante plazo debido a la dispersion
de ver la ruta.

2.3 Componentes de la radiacion
Los tres componentes emitidos consideran surgir de:

e La superficie de la radiacién emitida desde la tierra. L§"
e Labaja—emitida, reflejada en la superficie de radiacion de la atmosfera,Lid; y
e El camino-radiacién emitida, L3’

En la figura 2.14 se muestran, los componentes solares discutidos anteriormente para la
comparacion.

10 .z . ;. . .. . . 7
F es la fraccidn del hemisférico cielo que es visible desde un pixel de interés. Para terreno totalmente
plano,F esigual a uno.
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Figura 2.7 Los componentes se refleja y dispersa de la radiacion en el sensor y la analogia de
componentes emitida. En la region espectral de 2.6 a 6 micras, tanto en general debe ser
considerado, en la region del IR térmico (8 a 15um) solo los componentes emitidos son
importantes. [1]

En total al sensor d luminosidad de contribucién de emision es:

Lg = L§ + L% + LP (2.14)
En el MWIR, escribimos para el resplandor total, ™

at — sensor (MWIR): LYWR =[5 + L§ (2.15)

Donde Lj esta dada por la ecuacién (2.14). En la regién 8-15um sin embargo, la contribucion de la
energia solar es insignificante en comparacién con la de la componente de auto-térmica emitida
por lo que solo podemos escribir,

11 are . . .2 .2 . . .
vamos a utilizar un componente extra e, en algunas cantidades radiacion en esta seccién para distinguir

términos relacionados con las emisiones de los términos de reflectancia solar
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at — sensor (TIR): L}'R = L§ (2.15)
-Componente de la superficie emitida (L")

La fuente primaria de energia para la termografia es la tierra misma, que tiene una temperatura
tipica de 300k. de diferentes materiales de la tierra, sin embargo, pueden emitir diferentes
cantidades de energia térmica, incluso si estan en la misma temperatura. La mayoria de los
materiales no son cuerpos negros ideales con 100% de eficiencia de radiacién. La eficiencia con la
qgue los materiales reales emiten radiacion térmica a diferentes longitudes de onda diferentes se
determina por su emisividad, €. La emisividad juega un papel proporcionalidad en la regidn
térmica muy parecida a la de la reflectancia en el visible, sino que se define como la relacidén de la
exitancia radiante espectral de un cuerpo gris a la emitida por un cuerpo negro (M; en la ecuacidn
2.5) la radiacion emitida de la tierra esta ahi antes,

M, [T (x,y)
T

earth'surface: Ly(x,y) = €(x,y,1) (2.16)

Se da a entender en esta ecuacion que los diferentes objetos o materiales en la superficie de la
tierra pueden tener diferentes temperaturas, y por lo tanto diferentes exitancias radiantes
espectrales, asi como diferente emisividad. Hay que notar que la similitud entre esta relacién y
que para la region reflectante solar (ecuacién 2.10), para separar los efectos de la emisividad y de
la temperatura, los cientificos generalmente suponen uno o el otro es espacialmente constante.

La relacion entre la radiacién emitida y la temperatura de la fuente no es obvia a partir de la
ecuacion (2.5) y la ecuacion (2.16). Para tener una mejor sensacion para eso en la figura (2.15) el
resplandor espectral de la funcién de la temperatura para tres longitudes de onda fijas en el TIR,
asumiendo emisividad constante. El rango de temperatura 250K a 320K, incluye las temperaturas
diurnas y nocturnas normales en la tierra. Vemos que la radiancia espectral es aproximadamente
lineal con la temperatura es esta gama, y para cualquier rango menor, como podria encontrado
realmente e una imagen térmica, una aproximacién lineal es aun mejor. Por lo tanto, para
nuestros propdsitos, podemos de la ecuacién (2.16) por,

2 [ax[T(x.y)+b; (2.17)

earth'surface: Ly(x,y) = &(x,y, -
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Figura 2.8. La dependencia de exitancia radiante de un cuerpo negro en su temperatura a tres
longitudes de onda. La Emisividad se mantiene constante longitud mientras que en realidad puede
varias con la temperatura y longitud de onda para un cuerpo gris. El rango de temperatura se
muestra es que para temperaturas normales en la superficie de la tierra [3]

La radiacién emitida por la tierra se transmite por la atmdsfera a lo largo de la ruta de acceso a la
vista del sensor,

at — sensor:  L§*(x,y) = 1,(M)L; (x,y)

2 [Tu(l)[a;tz;(x,yﬂba]

=e(x,y, (2.18)

-De superficie reflejada, componente atmosférica emitida. (Ljd)

El ambiente también emite radiacidn térmica hacia abajo, que se refleja a continuacion, en la cara

sur de la tierra y se transmite hacia arriba a través de la atmosfera para el sensor. Este término es

andlogo el componente claraboya que surge de la dispersidn en la regidn espectral visible

1) ra@omg
)=

at — sensor :: L§% = F(x,y, D)p(x,y, (2.19)

Donde Mj denota la exitancia radiante espectral de la atmosfera. El factor F es la fraccién del
hemisferio cielo que se ve desde la superficie en (x,y) y es la misma funcidn que se utilizé para
claraboya reflejada.
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-Componente trayectoria emitida (Lip

La atmdsfera también emite radiacidn hacia arriba (segun la ley del cuerpo negro de Planck) como
una funcién de la temperatura a diferentes altitudes. La energia total que llega al sensor esta
integrada en la ruta de acceso vista desde las contribuciones a todas las altitudes. Vamos a llamar
a este camino emitido componente Lip. La distribucion espectral resultante no se aparece en
particular la de un cuerpo negro a una temperatura GLE, sino a una mezcla de cuerpos negros en
un rango de temperaturas por otra parte la radiacion de menor altitud es absorbida y reemitida en
altitudes mas altas, lo que hace una situacion mas complicada.

-Radiacidn total emitida en el sensor. ( L 3) Se escribe a la Radiacién total emitida en el sensor
como la suma de los tres componentes descrito previamente,

L5Cx,y) = L§*+Lg* + L3P

=e(x,y,1) T"g) [a;T(x,y) + by] + F(x.y, Dp(x,y,2) w% + LP (2.20)
Al igual que en la regidn de reflectancia solar (ecuacién 2.14) se observa que:

» La radiaciéon térmica total espectral recibida por el sensor es aproximadamente
linealmente proporcional a la temperatura de la superficie, modificada por un,

» Un aditivo especialmente invariante en el término espectralmente dependiente debida
para ver la ruta de emision
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3 Modelos de sensores
3.1 Introduccion

El sensor convierte la radiacion “upwelling” (reflejada y/o emitida) en una imagen de la
distribucidn espacial de resplandor. Varias transformaciones de las propiedades radiométricas,
espaciales y geométricas de la radiacion se producen en esta etapa. En general, en el sensor se
degrada la senal de interés, es decir, la porcién de la radiacién total, que contiene informacion
acerca de la superficie de la tierra. Es importante, comprender la naturaleza de esta degradacion
para disefiar adecuadamente algoritmos de procesamiento de imdgenes e interpretar sus
resultados.

3.2 Modelo general de un sensor

Un sensor electro-éptico puede ser modelado por los procesos mostrados en la Figura 3.1. El
funcionamiento de barrido convierte la luminosidad del sensor espacial en una sefal variable
continua, dptica de los detectores. Los detectores a su vez, que convierten la sefial dptica en una
sefial electrdnica variable en el tiempo continuo, que se amplifica y se procesa adicionalmente por
la electrdnica del sensor. El convertidor analdgico/digital (A / D), la sefial procesada se muestra en
el tiempo y cuantificada en los valores de DN discretos que representan los pixeles de la imagen
espacial.

-_——— = — - — - - — - — — — — — — -

| spectral filters SENSOr SYstem |
or image

| dispersion element  motion |

aAl-5ensor
radiance - - |
Imaging Latacd lectroni A/D DN
SCAnner . = (CleClors ACCInonIcs Al AN
—|—i-- b = {1|11I~1'5~ CLeC cle Lk —I—I- !
L — — -

e Batiaia e

platform attitude

Figura 3.1 Los componentes principales en un sistema remoto de deteccién electro-éptico. Un tipo
whiskbroom del sistema se ilustra aqui. Aunque el comportamiento (attitude) de la plataforma es
externo al sensor de por si, que tiene efectos importantes en las caracteristicas finales de la
imagen y la calidad.
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3.3 Resolucion

Es un término que se expresa un fuerte sentido intuitivo, pero es dificil de definir
cuantitativamente. Sistemas de teledeteccidn desarrollo tienen “resolucién” en los dominios de
medicion espectral, espacial y temporal.

3.3.1 La respuesta de los instrumentos

Ningun instrumento, incluyendo los sistemas de teledeteccion, puede medir una sefial fisica con
precision infinita. Si la sefal varia en el tiempo, el instrumento debe tener un promedio durante
un tiempo de integracién y este no es cero, y si la sefial varia en longitud de onda, el instrumento
debe tener un promedio sobre un ancho de banda espectral distinto de cero, o si la sefial varia en
el espacio, el instrumento debe tener un promedio sobre una distancia espacial distinto de cero.

A continuacién tenemos que la respuesta de los instrumentos esta dada por:

0(z,) = [, i(a)r(zo — a)da (3.1)
Donde i(a)= entrada de la sefial,

r(zy — a) = Respuesta del instrumento (unidad de superficie), invertido y cambiado por z,,
0(zy)=sefal de salidaen z = z;, vy,

W= rango sobre el que la respuesta del instrumento es significativa.

La interpretacion fisica de la ecuacién (3.1) es que el peso del instrumento la sefial de entrada en
las proximidades (W) de z, e integra el resultado. A continuacion, esta relacion se conoce como
convolucién. Una notacidn cominmente utilizada para la ecuacién (3.1) es,

0(z) =i(z) *xr(2) (3.2)

Esta ecuacién nos dice que la “sefal de salida es igual a la sefial de entrada convolucién con la
funcién de respuesta”.

3.4 Modelo de sensor simplificado

La respuesta espectral del sensor se supone que es una constante de promedio mas una banda
espectral efectiva constante promedio mas de una banda espectral efectiva. Similarmente, la
respuesta espacial del sensor el PSF(x, y) se supone que es una constante de media mas de un
GIFOV eficaz. Por lo tanto, ambas funciones pueden ser removidos de las integrales y que puede
escribirse

DNy, = int[Ky [[f Ly(x, y)dAd xdy + of fset] (3.21)

Donde las funciones de respuesta del sensor se combinan con las demds constantes en la Unica
constante Kj,. Las integrales de la ecuacién 3.21 se encuentran en la banda espectral efectiva y el
GIFOV eficaz. Por tanto, tenemos, a pesar de cuantificacion, una relacion lineal entre DN vy al
sensor de luminosidad. Si simplificamos aun mas la notacién llamando a la banda y espacio
integrado en el sensor de luminosidad en un pixel p en particular en la banda b, podemos escribir
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Dpr = Kprb + Offsetb (321)

Esta simplificacion se refiere a los DN de imagen directamente a los resplandores en-sensor,
integrado en el paso de banda espectral efectiva y GIFOV. La inversién de la ecuacién 3.21 para
obtener los valores de radiancia de la banda de la imagen DN se conoce como la calibracién del
sensor o “calibracién al resplandor”.

3.5 Distorsion geométrica.

Hemos estado abordando las caracteristicas del sensor que afectan la calidad radiométrica de las
imagenes. Lo cual es importante para responder a la pregunta ¢Qué estamos mirando? Y ¢Ddénde
estamos buscando? La respuesta a estas preguntas estd determinada por las caracteristicas
geométricas de las imagenes, que a su vez son fijados por la érbita, altitud de la plataforma,
propiedades del escaner y la rotacién de la tierra y forma. A modo de referencia ideal se
considera los métodos convencionales de imagen fija con una escena fija. Si la escena es un patrén
de cuadricula regular y plana, y las épticas de la cdmara no tienen distorsién, la imagen también
sera una rejilla regular, correcta, excepto para la escala uniforme en virtud del aumento de la
camara. Ahora se tiene la cdmara de un escaner Pushbroom, moviéndose a través de la escena en
una altitud constante recta y la ruta de la velocidad. La imagen resultante sera geométricamente
idéntica al del caso.

3.5.1 Sensores de modelos de ubicacion.

Las drbitas de la mayoria de los satélites de teledeteccion terrestres es casi circular porque se
desea una imagen de escala constante. Para el modelado preciso de los satélites se puede
considerar constante el tiempo (por ejemplo 1,0153x1073 radianes/segundo para el Landsatly 2)

3.5.2 Modelos de comportamiento (attitude) del sensor.

Un pequefio cambio en la orientacion de la plataforma puede dar lugar a un gran cambio en la
ubicacién visualizada en el suelo debido al “brazo de palanca” de largo de la aeronaves de gran
altitud o sensores satelitales. Para ver esto, calcular el dngulo correspondiente a la GSI entre dos
pixeles vecinos (ver Tabla 3.1) cualquier cambio en la posicion del satélite en esta cantidad
resultara en un cambio de un pixel en la ubicacion. Los sensores de alta resolucién civiles tienen el
mayor control de altitud y presentacidn de informes requeridos. La actitud se expresa con tres
angulos de rotacion de la plataforma: Balanceo, cabeceo y guifiada. Estos se muestran por una
convencion de sistemas de coordenadas ver en la Figura 3.11. Varios esquemas se utilizan para la
posicidon del satélite de control dentro de los limites especificados, incluyendo sensores de
horizonte. Los valores reales de balance, cabeceo y guifiada se muestrean y se registran los datos
de la imagen. Por desgracia, estos datos no siempre estdn disponibles para el usuario final.
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Sistema Altitud En pista (in-track) Angulo (mili radianes)

GSI(m)
AVHRR 850 800 0.941
Landsat-4,5 TM 705 30 0.0425
(multiespectral)
SPOT-1al4 822 20 0.0243
(multiespectral)
Lansat-7 705 15 0.0213
ETM+(pancromatica)
Spot-5 822 10 0.0122
(multiespectral)
Spot-5 822 5 0.00608
(Pancromatica)
orbWiew-3 470 1 0.00213
IKONOS 680 1 0.00147
(pancromatica)
QuickBird 450 0.6 0.00133

(pancromatica)

Tabla 3.1 El angulo entre dos pixeles adyacentes de una serie de sensores. AVHRR y Landsat no
orientable, y todos los otros sensores son orientables. [1]

A pesar de la orientacidon de la nave espacial no se comporta de una manera predecible dentro de
los limites controlados de excursion, es decir, no es sistematica, por lo general puede suponerse
que es un cambio lento en funcién del tiempo. Algunos éxitos se han logrado mediante el
modelado de la variable actitud, a (que representa balance, cabeceo o de guifiada) con una serie
de polinomios de potencia, durante periodos de tiempo de varios cuadros de imagen para TM y
para las tramas individuales SPOT

a=ay+ at+at? ... (3.22)

La orientacidon de los sensores de la nave esta sujeta a grandes cambios de viento y la turbulencia.
Si una plataforma estabilizada giroscopio no se utiliza para el sensor, la imagen resultante puede
contener distorsiones severas ver Figura 3.12
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Figura 3.2 Definiciones convencionales para los tres ejes de la actitud de una plataforma de
sensor, se debe utilizar un sistema de coordenadas de mano derecha. [2]

V.

nadi +30° off-nadir

Figura 3.3 ASAS Airborne imagenes de Maricopa Farm, cerca de Phoenix, Arizona, una tomada en
nadir y el otro a 30° fuera de nadir. Se tiene en cuenta como los cambios en los patrones de
distorsidn dentro de y entre las dos imagenes, lo cual indica un cambio continuo en la actitud de la
plataforma de aeronaves con el tiempo. [2]
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3.5.3 Modelos de escdner.

Las distorsiones inducidas por el escaner son uno de los factores mas faciles de modelar, ya que
por lo general puede ser descrito por una funcidn de tiempo fijo. Por ejemplo, el SMS tiene una
velocidad de exploracién de espejo no lineal que fue bien documentado. El efecto de esto fue para
causar un desplazamiento sinusoidal como de pixeles a través de cada exploracién, con un error
maximo de alrededor de +400m cerca del punto medio de la exploraciéon a cada lado de nadir.
Mientras tales distorsiones son consistentes a lo largo de una imagen y de la érbita-a-érbita que
pueden ser facilmente calibrados y corregidos.

Los escdneres whiskbroom tienen mas distorsiones inherentes que los escdneres Pushbroom
porque tienen piezas moviles. El pixel de posicionamiento transversal a la trayectoria se determina
por el movimiento espejo de exploracién que se acopla con movimiento del satélite para
determinar el posicionamiento de pixeles en-pista. Un escaner Pushbroom, ya sea de tipo lineal o
matriz, por otro lado, tiene rigida transversal a la trayectoria geométrica que esta esencialmente
desacoplada de la geometria en pista. Algunas de las fuentes mds importantes de distorsién del
escaner se resumen en la Tabla 3.2

Sen- ) - B B -_ maximum Foroneadc
S0F SOUrce effect on imagery — reference(s)
non-unity aspect cross-track versus in- .,
SRy d5pe . ) 1.41:1 USGS/NOAA, 1984
ratio sampling track scale differential
- nonlinear scan nonlinear cross-track ) Anuta, 1973; Steiner and
MSS . . . . +6 pixels .
mirror velocity distortion Kirby, 1976
. hand-to-band 2 pixels between -
detector offset . . . p lilton er al., 1985
misregistration hands
focal plane misregistration between Bernstein ef al., 1984;
Lo - = & =
™ nr'l'l ; visible (bands 1-4) and 1.25 pixels Desachy et al., 1985;
se .
IR (bands 5-7) Walker er al., 1984

detector element in-track and cross-track
. etector elemer . . . . -
SPOT - pisel-to-pixel positional +0.2 pixels Westin, 1992
misalignment Fror

e

Tabla 3.2 Ejemplos de distorsiones internas especificadas del sensor. Se advierte al lector que
algunas mediciones de distorsion se hicieron a partir de imdagenes de tierra-procesado, y que se
requiere una lectura cuidadosa de la referencia indicada antes de asumir los errores que se aplican
a todas las imdagenes de un sensor determinado. Por ejemplo, el registro erréneo plano interfocal
de TM se da a registrar con una precision de 0.5pixel debido a la mejora de procesamiento de
tierra [1]
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3.5.4 Modelo Tierra

Aungque las propiedades geométricas de la tierra son independientes del sensor, estas interactian
intimamente a través del movimiento orbital del satélite. Hay dos factores a considerar aqui. Una
de ellas es que la tierra no es una esfera exacta, sino que es algo achatada, con el diametro
ecuatorial mds grande que el didmetro polar. En muchos modelos de formacion de imagenes por
satélite, se calcula la interseccién del vector de vista del sensor con la superficie de la tierra, por
tanto la forma exacta de la tierra es importante. La Tierra elipsoide se describe por la ecuacidn,

Pi+Pj  PZ
3 + s 1 (3.23)

Donde Py, P, P, son las coordenadas geocéntricas de cualquier punto P en la superficie ver Figura
3.13, es el radio ecuatorial 7, es el radio polar. La latitud y longitud geodésica, tal como figura en
los mapas, estan relacionadas con los componentes de la P.

Q= asen(%) (3.24)
Y

P
A= atan(P—y) (3.25)

Donde r es el radio local de la tierra en el punto P.
r2 —y2
e="L2F (3.26)
Teq

La excentricidad de una esfera es cero. Algunas propiedades basicas de la tierra se muestran en la
Tabla 3.3 para referencia. Los parametros como los radios son actualizados periddicamente a
medida que las naves espaciales precisas de mediciones estén disponibles.

El segundo factor es que la tierra gira a una velocidad angular constante, mientras que el satélite
se mueve a lo largo de su érbita y escaneo ortogonal a la misma, la tierra se mueve debajo de
oeste a este. La velocidad en la superficie es,

Vg = Wel,COSQP (3.27)

Donde 1, es el radio de la tierra y @ es la latitud geodésica. Desde satélites como el Landsat y SPOT
tienen la inclinacidon de orbita, i, de alrededor 9.1° de los polos, la rotacién de la Tierra no es
exactamente paralela a los analisis Cross-track. La velocidad de rotacion tierra proyectaba en la
direccion de exploracion se reduce por lo tanto,

v, = vy cos(i) = 0.98769v, (3.28)
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Los parametros mas importantes para el modelado de la tierra-orbita se muestran en la figura
3.13. Los tres vectores, s, g y p forman el “triangulo de la observacién fundamental” y obedece a la
“ecuacién vectorial look”

p=s+g (3.29)
Radio ecuatorial 6,378,137 km

Radio polar 6,356,752 km

Circunferencia ecuatorial 40,075,02 km

Circunferencia polar 39,940,65 km

Excentricidad 0.00669

Velocidad angular 7.2722052 x10~>rad/sec

Tabla 3.3 Parametros utiles para la “figura de la Tierra”, y su velocidad de rotacién. Los valores
dimensionales son del Sistema Geodésico de referencia (GRS80 [1]

La drbita que se muestra en la figura 3.13 es una 6rbita nodo descendente, que es mds comun
entre la Tierra satélites de teleobservacidn. Para el satélite Terra NASA, resulta en una mafiana de
cruce dela ecuacién de norte a sur a las 10:30 AM en el lado iluminado de la tierra. El satélite Aqua
de la NASA se encuentra en una érbita nodo ascendente lo que resulta en una tarde ecuador cruza
de sur a norte a las 1:30AM. Esta combinacién de orbitas proporciona medidas complementarias
del mismo dia por Terra y Aqua, sensores, asi como por la tarde las mediciones atmosféricas de
sensores aguamarina cuando los efectos solares forman un patrén cruzado.
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orbit

inclination

/ earth rotation

Figura 3.4 Los parametros clave para el modelado de la geometria de la imagen de un satélite en
Orbita alrededor de la Tierra en una érbita casi polar descendente en el lado iluminado por el sol,
como el utilizado por el Landsat y Terra. La inclinacion es el angulo entre el plano ecuatorial y el
plano orbital y se trata de 98° para los satélites de teledeteccion sol-sincronas. Un sistema de
coordenadas geocéntricas fija (no giratoria) se define por (x, y, z). Los tres vectores en que definen
el sistema de localizacién por satélite, la direccidon de la vista de un punto P en particular en la
superficie de la Tierra (g) y la ubicacién P (p). [3]
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3.5.5 Linea y escaneo geométrico Whiskbroom.

El muestreo pixel perpendicular a la derrota esta en incrementos de tiempo fijos para la linea o
whiskbroom escaneres, que, dada la velocidad de exploracidon constante, resulta en incrementos
angulares fijos A®, donde O es el angulo de exploracién de nadir. En el escaner lineal y
whiskbroom, la cruz-pista GSI por lo tanto varia a través de la exploracién, cada vez con el
aumento del angulo de barrido.

1
cos(0)

GsIy(@) _ [
GSI,

flat earth: 12 (3.30)
Suponiendo de nuevo una tierra plana. Esta aproximacion es exacta para un angulo de exploracién
bastante grande, incluso a la altura de la AVHRR ver Figura 3.14. Sin embrago en angulos mas
grandes la curvatura de la tierra debe tenerse en cuenta y la ecuacion de la perpendicular a la
trayectoria

GSIF(6)

flat earth: aSTe =]

H+71(1—cos® ]2
H cos(@)cos(6+0)

(3.31)

Donde ¢ es el dangulo geocéntrico correspondiente al punto de la superficie en el dangulo de
exploracién y se da como,

@ = asen{[r, + H]sen(0)} — 6 (3.32)
3.7.6 Geométrico escaneo Pushbroom

El GSI perpendicular a la trayectoria de Pushbroom escaneres no varia en la misma forma que los
escaneres whiskbroom, suponiendo que el sistema de formacidon de imdagenes tiene aumento
constante a través de la matriz de detectores lineales ver Figura 3.15. En un sistema Pushbroom
cada linea perpendicular a la derrota de la imagen se forma dpticamente como en una cdmara de
fotograma convencional. Los elementos detectores estan igualmente espaciados a una distancia
W a través de la matriz y por lo tanto la cruz-pista cambia IFOV a través de la matriz, es decir,
como una funcion de la vista del angulo de corte.

flat earth: GSIf = w x% (3.33)
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Figura 3.5 La Linea y la geometria del escaner whiskbroom en la direccidon perpendicular a la
trayectoria utilizan para derivar la ecuacidn 3.30 y la ecuacion 3.31. Los datos a lo largo de la
exploracién se muestrean a un intervalo de tiempo fijo para crear pixeles. Suponiendo que la
velocidad de rotacidn de exploracién es constante, el intervalo de tiempo fijo correspondiente en
un intervalo angular fijo AB. Por lo tanto la ruta transversal GSI aumenta con el aumento de 6,
como se muestra a continuacion a una altura de 850kilometros. La aproximacién de la tierra plana
es bueno dentro de 4% a un angulo de lectura de alrededor de 0,4 radianes o0 23°. [3]
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Figura 3.6 La cruz-pisa GSI| es constante en la aproximacién tierra plana, pero aumenta con la
opinién de angulo B de la verdadera Tierra esférica. La altitud utilizada es 832 kildmetros
correspondiente a los satélites SPOT [1]

39



[1] Robert A. Schowengerdt, REMOTE SENSING models and methods for image Processing, Third
edition 2006.

[2] Wiley J. Larson, Space Mission Analysis and Design. Third edition 1999.

[3] Herbert J. Kramer, Observation of the Earth and its Environment, Third Edition 1996
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Capitulo 4

4 Andlisis y dimensionamiento de la carga util

Introduccion

El proyecto se basa en el disefio de un satélite artificial en drbita baja (Low Earth Orbit o LEO). Nos
centraremos en los puntos basicos a tratar a lo largo del desarrollo de cualquier misidn: el estudio
de las posibles érbitas que consideramos idéneas para su desarrollo, el nUmero de satélites que se
requerira, en muchos aspectos acerca de la vida util del satélite, en las necesidades de la mision
tales como las relativas a la incidencia de la radiactividad y los efectos de un posible frenado
debido a la atmdsfera (drag). También se considera su carga util y trataremos los detalles que
surgen al desarrollar un proyecto de esta naturaleza. La utilidad o misién del satélite determinard
sus principales caracteristicas y limitara los aspectos que nos permitirdn explotar al maximo las
opciones del software y las herramientas de las que disponemos. Estas tienen una inclinacién de
90 grados en referencia al plano ecuatorial terrestre, es decir que cada doce horas sobrevuelan
una de las dos zonas polares variando ligeramente su azimut de tal manera que aproximadamente
en 14 dias se consiga sobrevolar toda la superficie terrestre.

Existen satélites polares que ya se encuentran en drbita en la actualidad, muchos de ellos siguen
una inclinacién exacta de 90 grados pero algunos de ellos se mueven alrededor de los 80 y los 100
grados. Los satélites con érbitas en este rango de inclinacidn son utilizados mayoritariamente para
vigilancia, estudios meteoroldgicos y cartograficos.

Dichos objetivos determinan que se utilicen drbitas LEO (Low Earth Orbit), entre los 400 km y los
800km de distancia sobre la superficie terrestre (termosfera y exosfera), aunque la teoria general
de drbitas LEO los situa hasta los 1500km de altura. Algunos ejemplos de misiones en érbita LEO
son: “The International Space Station” que se encuentra entre 319.6 km y los 346.9 km, IRIDIUM
(para el uso en la telefonia movil), que es una constelacién 66 satélites LEO los cuales se
encuentran a una altitud de 725-1450 Km, Envisat un satélite de control ambiental que esta a unos
790 km de altura con una variacion de 10km. Estos, junto a la “Disaster Monitoring Constellation”
el “RapidEye” y el “Orbcom”, son las constelaciones LEO mas conocidas.

Pensando en la altura a la que hay situar las drbitas del satélite, junto con la necesidad de una
resolucidn minima, las érbitas LEO parecen la respuesta acertada a estas limitaciones.

No menos importante es la manera en que afecta el frenado debido a la atmdsfera, o drag, en la
vida util y en la trayectoria de nuestro satélite, asi como la radiacién sobre todos los componentes
electrénicos, en particular sobre los detectores (las CCD) y los paneles solares. El gran margen de
alturas nos permite estudiar cémo en érbitas LEO muy bajas la atmdsfera nos protege de la
radiacion, pero el satélite se ve mas afectado por la resistencia atmosférica, y en drbitas mas altas
sucede al contrario.

Para calcular y mostrar nuestros resultados nos apoyaremos en dos software de libre acceso como
son SPENVIS y STK.
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4.1 Efectos del DRAG.

Las fuerzas principales que afectan a los objetos que orbitan alrededor de la Tierra son el peso y la
resistencia atmosférica. En los casos en que el objeto se encuentra a una distancia considerable,
puede verse afectado también por las fuerzas gravitatorias de otros cuerpos como la Luna o Venus
y Marte, incluso. El drag es la palabra inglesa que se suele utilizar para describir la resistencia
atmosférica. Sabemos que el drag afecta al satélite por el simple hecho de que éste atraviesa la
atmodsfera, y hace que el satélite descienda hasta producirse su colision con la superficie de la
Tierra. Puesto que el drag esta causado por la atmdsfera, segln la altura a la que esté situado
nuestro objeto, éste se vera afectado en mayor o menor medida.

La expresidn que se utiliza para calcular la resistencia o drag es la siguiente:

D =20 V2 S € ottt 4.1

donde p es la densidad del aire y varia segln la zona de la atmdsfera en la que nos encontremos, v
es la velocidad del objeto, S es la superficie del objeto y Cp, es el coeficiente de resistencia o drag.
En nuestro caso Cp tendra siempre el valor 2.2, ya que es el valor estandar que se utiliza en los
satélites. En cuanto a la superficie y la masa del satélite, iremos variando éstas segun el coeficiente
balistico que nos convenga para realizar un estudio lo mds realista posible. Como podemos ver en
la Figura 4.1, si queremos que la vida util del satélite sea elevada, debemos indicar un coeficiente
balistico alto para alturas de 200 y 300 km, y coeficientes inferiores para la altura de 700 km. Es
debido a que a mayor coeficiente balistico, menor resistencia aerodindmica’.

1,000 — = -
Ballistic — —
/
 Coefficlent = A — =
109 {_65kg/m? ~
= e Ballistic = —
g Coefflcient =5 =z Balllstic
200 kg/m , Coefficlent =
H ! : 20 kg/m?
g AV = Starting at
0.1 + = Solar Minimum : 1
 — A?‘- ) - b " lngﬁ
Solar Maxmum
0.01 = = - — ——
E— e ek - Copyright 1989
— 477 ‘ pyrig jroet B
0.001 V 17/4 : ‘ . S
0 100 200 300 400 500 6800 700 80O H00 1,000
Starting Altitude (km)

Figura 4.1 Grafico del coeficiente balistico respecto a la altitud inicial y la vida atil del satélite. [1]

’ Coeficiente balistico: es la medida de la capacidad de un cuerpo de superar la
resistencia del aire en vuelo. Su expresion es: m/(A- Cp)

42



Astrogator, realiza los cdlculos del drag. Automaticamente y nos ofrece como datos de salida los
pardmetros de la d6rbita resultante en funcidn del tiempo. En particular varia internamente los
efectos en la altura dependientes del drag, simulando su descenso a través de las capas de la
atmoésfera. Con el objetivo de poder visualizar este efecto de descenso (sobre todo en las drbitas
mas bajas) hemos comparado nuestros resultados calculados con drag con los de la érbita que
resultaria de una atmdsfera ideal sin resistencia, esto es, con Cp = 0. Para entender los graficos
comparativos que hemos realizado conviene saber el porqué de la utilizacion de los semiejes
mayores para analizar las alturas de satélite. La opcion mas inmediata y la que se tomé en primer
lugar fueron las alturas en funcién del tiempo directamente. Pero al hacer esto llegamos a que no
obteniamos los resultados que esperdabamos. En este punto se llegd a la conclusién de que debido
a las perturbaciones de la Tierra, la d6rbita que simuldbamos no era circular, tal y como
esperabamos. Como se aprecia en la Figura 4.2, la Tierra no es esférica sino que es un geoide, esto
es, una representacion del planeta que tiene en cuenta las variaciones de la gravedad en su
superficie, considerando el nivel del mar en reposo.

eronautics and Space Admiristration

e Entarprisa Studying Earth’s Gravity Field from Space

Earth’y Cravity Flkd Ancialies (iiligal)

Figura 4.2 Mapa que muestra la onda del campo gravitacional de la Tierra obtenida por la mision
de la NASA, GRACE (“Gravity Recovery And Climate Experiment”). [2]
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Era por esa razdn que las medidas de las alturas estaban contaminadas por las variaciones en los
elementos orbitales clasicos. Analizamos asi los semiejes mayores de la érbita y comprobamos que
no sufrian esas variaciones y nos servirian para nuestros estudios. En nuestro caso el semieje
mayor de la elipse correspondia casi al radio del circulo de la drbita, lo que significa que
obtenemos un dato compuesto del radio de la Tierra mas la altura del satélite®.

4.1.1. Satélite a alturas bajas (200-300 km)

Para poder analizar los resultados de las simulaciones del programa se probd primero con valores
de alturas bajas, ya que por el rozamiento con las capas bajas de la atmosfera, el satélite
desciende mas rapidamente. Elegimos valores de 200 y 300 km, ya que es la minima altura a la
que un satélite podria orbitar. Sabemos que la érbita esta afectada por la forma de la Tierra, que
no es perfectamente esférica, y el potencial generado por ésta causa variaciones periddicas en
todos los elementos orbitales. Los efectos mds notables son las variaciones seculares en la
ascension recta del nodo ascendente y el argumento de perigeo, debido a la Tierra aplastada en
los polos, representado por el término j,. La relacién de cambio de la ascensidn recta del nodo
ascendente debido a j, es:

0= =151 = e)7?

= —2'06474 - 1014a‘§(cos E)(COST)(1 = €2) 2 e 4.2
Dénde: Q es la variacién de la ascensién recta del nodo ascendente en grados/dia, J2 =
0.00108263, R es el radio de la Tierra, a es el semieje mayor en km, i es la inclinacién y e es la
excentricidad. En nuestro caso el término e es 0, ya que se trata de una érbita eliptica, y Q es un
grado por dia para seguir una érbita sincronizada con el Sol. La ecuacién simplificada para calcular
la inclinacién sera:

. -1 —a‘7/2
I =cos (—) .................................................................................................................. 4.3
2064741014

Asi se puede calcular la inclinacidn respecto al semieje mayor de la drbita en el caso de un satélite
sincronizado con el Sol, para realizar los 360grados alrededor de la Tierra en mas o menos un afio.

Una vez que tenemos estos datos basicos de la érbita nos queda adaptar el coeficiente balistico
del satélite para estas alturas. Al estar en una 6rbita tan baja necesitamos un coeficiente balistico
alto. Para ello supondremos como masa del satélite 1000 kg y 2m? de area.

® En Astrogator se toma como radio de la Tierra: 6378,14 km.
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Caso 1: altura de 200 km
Para esta altura, segln la ecuacion 4.2, tenemos una inclinacion de 96,42 grados y un semieje
mayor de 6578,14 km.

Semieje

mayor (m)

6.600.000

6.550.000

6.500.000

6.450.000

6.400.000

6.350.000

6.300.000

Trayectoria de un satélite a 200 km de altura

=—=con drag

== sin drag

= RTierra

Figura 4.3 Grafico de la trayectoria de un satélite a 200 km de altura. En la linea azul se observa la
trayectoria con drag, en la roja la trayectoria sin drag y en la verde observamos en qué punto
estaria la superficie de la Tierra.

En la Figura 4.3 se puede observar como desciende el satélite después de 9 dias desde su
lanzamiento (linea azul). El satélite empieza su mision el 1 de Julio a las 12.00h y se observa que el
9 de Julio a las 21:45:30 h tendria lugar la colisidon con la superficie de la Tierra. Es decir, su viaje
seria tan solo de 8 dias y 9h 45min 30s exactamente.

Caso 2: altura de 300km

Veremos que 100 km mas arriba cambia la vida util del satélite. En este caso introducimos una
inclinacion de 96,77 grados y un semieje mayor de 6678,14 km.
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Semieje Trayectoria de un satélite a 300 km de altura

mayor {(m)

6.700.000
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Figura 4.4 Grafico de la trayectoria de un satélite a 300 km de altura. En la linea azul vemos la
trayectoria con drag, en la roja la trayectoria sin drag y en la verde se observa en qué punto
estaria la superficie de la Tierra.

La Fig 2.4 muestra coémo la trayectoria de descenso es muy parecida a la de 200 km (linea azul).
Pero en este caso su viaje tiene una mayor duracion. Colisiona con la superficie de la Tierra a las
14:13:22 h del 14 de noviembre, 4 meses 13 dias y 2h 13min 22s después de su lanzamiento.
Ademas se ha podido comprobar cudl seria la trayectoria ideal sin la resistencia de la atmdsfera:
se mantendria entre los 300 y los 281 km mas o menos (linea roja de la Figura 4.4).

4.1.2. Satélite a 700 km de altura.
Una vez analizadas las alturas mas bajas en las cuales podria actuar nuestro satélite, se trabajara

con la altura ideal de los satélites de observacidn terrestre. La mayoria de estos satélites se
encuentran alrededor de los 700km de altura, es por esta razéon que hemos escogido esta drbita
para nuestro satélite.

Lo siguiente que debemos hacer es indicar la inclinacién que nos resulte mas conveniente. Como
se ha indicado anteriormente debemos utilizar la férmula 4.3 para encontrar la inclinacion que
permita a nuestro satélite ser sincrono con el Sol. Si la aplicamos con 7078,14km de semieje
mayor obtenemos una inclinacién de 98,3 grados, Se simuld a drbita de 98,3grados en STK y

obtuvimos la siguiente imagen:
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Figura 4.5 Imagen de STK en 2D de la érbita de un satélite a 700km de altura vy con inclinacién 98,3
grados.

Una vez introducidos los datos de la drbita en Astrogator se pueden realizar érbitas del tiempo
que deseemos. Pero a la hora de obtener los resultados en los report se observa que el programa
tiene un limite de datos posibles a extraer. Por ello decidimos hacer simulaciones de cada 3 meses
y obtener mas datos para realizar analisis mas precisos del viaje total de nuestro satélite.

En cuanto al tiempo de duracién de nuestra misiéon decidimos que 5 afos era un viaje adecuado
para lo que queriamos utilizar el satélite. Asi, que se acabé de realizar 20 simulaciones en total.
Para lo que se necesita extraer, a parte del report de los semiejes mayores, el de los datos de la
Orbita para poder simular cada segmento de érbita donde quedd la anterior.

El Unico dato que queda para poder iniciar las simulaciones es el coeficiente balistico de nuestro
satélite a 700km. Como hemos visto en la Figura 4.1 para esta altura no necesitamos un
coeficiente tan elevado. Para este caso indicaremos una masa de 500 kg en un drea de 20m?
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Figura 4.6 Grafico de la trayectoria de un satélite a 700 km de altura. En la linea azul vemos la
trayectoria con drag y en la roja la trayectoria sin drag.

Se puede apreciar en la Figura 4.6 cdmo desciende la trayectoria del satélite, que se ve afectado
por el drag de la atmdsfera respecto a la trayectoria ideal sin resistencia aerodinamica. Su altura
desciende unos 30km en 5 afos. Esto no afecta a la vida atil de nuestro satélite, ya que se
encuentra en una posicidn bastante superior al tiempo de pérdida de altura relevante, por lo que
podriamos considerar la drbita adecuada para nuestro proyecto.

4.2 Andlisis de las orbitas con SPENVIS

Teniendo elegidas las alturas necesarias para realizar nuestro estudio y con el maximo tiempo de
vida util obtenido con STK, para cada caso estudiamos los parametros orbitales y adoptamos
valores medios si es necesario. A continuacidn analizaremos con SPENVIS los tres casos ya
estudiados con STK.

4.2.1. Caso 1: satélite a 200 km de altura con SPENVIS

En primer lugar consideraremos una simulacién a 200 km de altura sobre la superficie de la Tierra.
Los datos de la simulacién son:

Altura: 200km Periapsis:0deg

E: Odeg True anomaly: 90deg 48

Inclinacion: 96.42deg Asc. Of Node asc: Odeg




Segun STK esta simulacién dura algo mas de 8 dias puesto que el drag consigue que el satélite
pierda altura a cada vuelta hasta llegar a chocar con la superficie terrestre. Asi pues, ya que no
podemos afiadir drag a SPENVIS, se acotard la duracién de la misién segun los parametros de STK.
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Figura 4.7 Grafica altitud, latitud, longitud y local time en funcién del tiempo de o6rbita. Se puede
comprobar cémo no existe efecto del drag ya que el satélite se mantiene fijo entre valores de 210
a 180 kildmetros de altura. 192h son 8 dias.

4.2.2. Caso 2: satélite a 300km de altura con SPENVIS
En segundo lugar tenemos una simulacién a 300 km de altura sobre la superficie de la Tierra. Los
datos de la simulacién son:

Altura: 300km Periapsis:0deg
E: Odeg True anomaly: 90deg
Inclinaciéon: 96.77deg Asc. Of Node asc: Odeg
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Segun STK esta simulacion dura 4 meses y 13 dias puesto que, como en el caso anterior, el drag
consigue que el satélite pierda altura a cada vuelta hasta chocar con la superficie terrestre. Asi
pues, ya que no podemos introducir drag con el programa SPENVIS, acotaremos la duracion de la
mision segun los parametros de STK. A lo largo de los casi 5 meses de duracién los valores como la
inclinacién y la excentricidad variaran, por lo que para su estudio en SPENVIS se tomaran los
valores medios para cada mes. La inclinacién varia hasta los 96,82 grados y el RAAN varia de 0 a

92,29 grados.
Nurmber of mission segments: 5

Segment 1: julio

Orbit type: general
COrhit start: 1/7/2007 12:0:0
Trajectory duration: 30 day(s)

Segment 2: agosto

Crhit type: general
Crbit start: end of previous segment
Trajectory duration: 30 day(s)

Segment 3: septiembre

Orbit type: general
Orhit start: end of previous segment
Trajectory duration: 30 day(s)

S5e qrm ent 4: octubre

COrhbit type: general
Crbit start: end of previous segment
Trajectory duration: 30 day(s)

Segment 5: nov

Orhit type: general
Orbit start: end of previous segment
Trajectory duration: 15 day(s)

| <<Back || Run |

Figura 4.8 Segmentos creados en SPENVIS para el desarrollo de los célculos a 300 km.

La dificultad de trabajar con SPENVIS es precisamente que no permite hacer calculos extensos en

el tiempo. Asi que los datos y graficas que obtenemos son para cada segmento de un mes de

duracién®.

*Hemos utilizado Gnuplot como software de soporte para aunar graficas y segmentos de las

misiones.
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Figura 4.9 Grdficas en SPENVIS para cada uno de los segmentos. De arriba a abajo numeramos del
1 al 5 segmento.
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Figura 4.10 Grdfica generada mediante Gnuplot para unificar cada uno de los segmentos
estudiados con SPENVIS, a 300km de altura. El eje x corresponde al numero de lecturas que realiza
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el programa (del orden de lectura por cada minuto), y el eje y a km de altura sobre la superficie de
la Tierra.
4.2.3. Caso 3: satélite a 700km de altura con SPENVIS

En tercer lugar tenemos una simulacidon a 700 km de altura sobre la superficie de la Tierra. Los
datos de la simulacién son:

Altura: 700km Periapsis:0deg
E: Odeg True anomaly: 90deg
Inclinacion: 96.77deg Asc. Of Node asc: Odeg

Igual que en el caso anterior vamos a necesitar de valores medios para analizar la evoluciéon del

satélite a lo largo de un periodo de 5 aios.
a0

o0

ali

0 50000 100000 180000 20000
Figura 4.11 Gréfica generada mediante Gnuplot para unificar cada uno de los segmentos

estudiados con SPENVIS, 5 afios a 700 km de altura. El eje x corresponde al nimero de lecturas
que realiza el programa (del orden de lectura por cada minuto), y el eje y a km de altura sobre la
superficie de la Tierra.

4.3 Efectos de la Radiacion
Esta parte del capitulo justifica la utilizacion de SPENVIS. En él se evaluara dentro de los entornos

gue hemos creado como afecta la radiacidn, en qué proporciones la encontramos a diferentes
alturas y finalmente cémo incide en la carga util de la misién.
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4.3.1. Tipos de radiacion

La radiacion afecta en mayor o menor medida a nuestro satélite, su estructura y los elementos
electrénicos. Haremos énfasis a los paneles solares puesto que estos son la principal fuente de
energia de nuestra misién y analizaremos cémo se ven afectados por las diferentes radiaciones, ya
gue éstas son el medio que utilizaremos para lograr el propdsito de la misidn: la observacion del
territorio mexicano y a su vez proveer servicios de teledeteccidn a otros paises de américa latina
Entendemos como radiacidon primaria toda radiacién que incida sobre nuestro satélite espacial.
Esta radiacidon se compone de particulas cargadas (protones, electrones, alfa...). Existen diversas
fuentes de radiacidn, lo que nos permite hacer una subclasificacidn segun su origen. Tenemos en
primer lugar las que proceden de fendmenos solares. En segundo lugar encontramos los rayos
cdsmicos procedentes de fuera de nuestro sistema solar. La tercera tipologia es la de las particulas
atrapadas dentro de los cinturones de Van Allen. La radiacidon secundaria se genera por interaccién
de las particulas cargadas de la radiacién primaria con los materiales de nuestro satélite.

Otro aspecto importante a tratar antes de incidir particularmente en cada caso es entender cémo
funciona la magnetosfera y como esta influird en la radiacidn.

La magnetosfera

Una forma sencilla de definir magnetosfera y la importancia de tratarla en este apartado seria
como una region en torno a la Tierra donde el campo magnético, generado por el nucleo terrestre,
actua como proteccidn frente a la radiacion. Es decir que es una region donde el campo magnético
de la Tierra frena y captura buena parte del flujo de particulas de radiacidn, concentrandolas en
las regiones cercanas a los polos. Este hecho es muy importante ya que es la zona que nuestro
satélite pretende observar. La magnetosfera (500-60.000 km) comprende la exosfera (700-10.000
km) y también parte de la ionosfera, alrededor de unos 500 km. Las érbitas LEO estan protegidas
por la interaccion de la radiacion primaria con el campo magnético y con particulas cargadas de la
ionosfera; al resultar atrapadas en botellas magnéticas, las particulas de radiacién dan lugar a los
cinturones de Van Allen
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Figura 4.12 Imagen artistica en la cual vemos la radiacidn solar y sus efectos sobre el campo
magnético terrestre. [3]

Se analizardn las propiedades de cada uno de los tipos de radiacién para estudiar mas adelante su
efecto en cada uno de los escenarios planteados en: érbitas a 200, 300 y 700 kildbmetros de altura
sobre la superficie terrestre.

Radiacidn solar

Estudios de la actividad solar muestras que el ciclo de manchas solares tiene una duracidn
promedio de unos 11 afos, aunque no resulta posible realizar predicciones a largo plazo sobre el
nivel de actividad solar. Durante el periodo de mayor actividad se producen tormentas solares y
eyecciones de masa coronal que producen grandes flujos de particulas de alta energia; este
periodo es conocido como worst case dentro del estudio de radiaciones.
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Figura 4.13 Gréfica sobre el tltimo ciclo solar. Evolucidon de manchas del ciclo solar estos datos
fueron obtenidos hasta el 30 de septiembre de 2007 [4]

El dltimo ciclo completo es el que vemos en la Figura 4.14 y se desarroll6 desde
1997 hasta 2008. Sus afios de mayor intensidad van de 1999 hasta 2003.

SPENVIS utiliza para calcular estos escenarios sobre la radiacién solar el ESP worst case event
desarrollado por la NASA. Consiste en un conjunto de simulaciones obtenidas de datos sobre
pasadas tormentas solares de actividad especialmente elevada para predecir la fluencia de
protones solares sobre nuestra atmosfera. Actualmente la evolucion de dicho modelo reside en la
prediccidn seglin la duraciéon de una misidn. Su funcionamiento es sencillo: el sistema calcula
integrales de fluencia de protones para distancia de una unidad astronémica (AU). El modelo
incluye la atenuacidn de la magnetosfera segun la altura en la que se desarrolle la mision sobre la
Tierra. El rango de energia es de 1 hasta algunos cientos de MeV. Aunque se disponen de medidas
para rangos mayores estos se implementan de forma empirica y no mediante el método de
aproximacioén puesto que los errores en los resultados son frecuentes.
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En las siguientes tablas (Tabla 4.1, Tabla 4.2) apreciamos la diferencia entre la fluencia maxima y
minima de protones provenientes de los eventos solares y su rango de energias en dos épocas
diferentes dentro de un ciclo solar.

Solar proton model: ESP worst case event

Geomagnetic shielding: Starmer formula for quiet magnetosphere

Earth shielding has been taken into account

Prediction period: 2.10 yr ( 0.80 yr in solar max., 1.30 yr in solar min, over 1

solar cycles)

95.00% probability of fluences not being exceeded

Tabla 4.1 Datos sobre la radiacion recibida durante 2007 a 2009 en una 6rbita de altura 300km.

(cm?) MeV~1)

AE+ 2E+
0.10 7.1E+10 2.2E+10 1.5E+11 4 8E+10
0.50 6.2E+10 2.0E+10

1.2E+11 4.1E+10
1.00 5.3E+10 1.7E+10

8.9E+11 3.0E+10
2.00 3.8E+10 1.2E+10

6.4E+10 1.8E+10
3.00 29E+10 7.4E+09

5.4E+10 9.7E+09
4.00 2.3E+10 4.0E+09 |

4 5E+10 7.3E+09
5.00 1.9E+10 3.1E+09

3.9E+10 5.5E+09
6.00 1.7E+10 2.3E+09 3 0E+10 4. 2E+09
8.00 1.3E+10 1.7E+09

Tabla 4.2 Datos sobre la radiacion recibida durante 2007 a 2009 en una drbita de altura 300km
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Solar proton model: ESP worst case event

Geomagnetic shielding: Starmer formula for quiet magnetosphere

Earth shielding has been taken into account

Prediction period: 2.10 yr ( 2.10 yr in solar max., 0.00 yr in solar min, over 1

solar cycles)

95.00% probability of fluences not being exceeded

) .OE+1 2.3E+1
0.10 8.0 0 3 0 1.7E+11 5.0E+10
0.50 7.1E+10 2.1E+10

1.4E+11 4.3E+10
1.00 6.1E+10 1.8E+10

7.7TE+11 3.2E+10
2.00 45E+10 1.3E+10

6.6E+10 1.9E+10
3.00 3.4E+10 8.1E+09

5.5E+10 1.1E+09
4.00 2.8E+10 4.4E+09 |

4 8E+10 8.7E+09
5.00 2.4E+10 3.6E+09

3.7E+10 6.9E+09
6.00 2.1E+10 2.9E+09 3. 0E+10 4 8E+09
8.00 1.6E+10 2.0E+09

Tabla 4.2 Datos sobre la radiacion recibida durante 2001 a 2003 en una 6rbita de altura 300km.
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La primera se desarrolla durante 2007 a 2009, una etapa de minima actividad solar, mientras Ila
segunda tabla corresponde a una misién de dos afios, comprendidos entre 2001 y 2003, en época
de maxima actividad. Como se puede comprobar entre la Tabla 4.1 y la Tabla 4.2 existen 2
diferencias grandes. La primera hace referencia al tiempo que transcurren en actividad maxima y
minima. La primera se divide entre 0,8 afilos en maxima exposicién y 1,3 en minima lo que se
traduce en una diferencia de 10%. En cambio la segunda tabla comprende sus 2 afios bajo flujo
maximo de protones.

Los efectos de la radiacidn solar y su estudio bajo Worst Case demuestran que en los dos primeros
casos (para 200km y 300km) debido a la corta duracién de la misidn (a causa del drag atmosférico)
y a una época de poca actividad solar, los datos de exposicion son muy bajos. A diferencia de una
misién de 5 afios a 700km la actividad es mayor puesto que parte de la misién se desarrolla en un
periodo de méaxima actividad solar. Con valores de flujo de 101° particulas para valores entre 0.1 a
10 MeV, de 10° particulas hasta los 100Mev y reduciendo su flujo hasta 10° particulas con valores
de energia de 200MeV o mas.

Radiacion exterior al sistema solar

Si estudiamos las radiaciones que provienen de fuera de nuestro sistema solar hablamos de rayos
coésmicos. Su composicidon es de 85% de nucleos de hidrogeno (protones), un 14% de nucleos de
helio (particulas alfa) y el restante 1% de iones pesados. Su fluencia es de 4 protones, 0,4 iones de
helio y 0,04 particulas de High Z Energetic (HZE) particles en su mayoria nucleos de hierro. Todas
las medidas se dan en (cm?s).

Radiacion atrapada

Como ya hemos detallado antes en el apartado de la magnetosfera, ésta captura las particulas de
radiacion y da lugar a los Cinturones de Van Allen. Estos se componen de electrones y protones
gue se mueven en un movimiento en espiral alrededor de las lineas de campo hasta el punto de
reflexidn, asi como en longitud sobre la Tierra SPENVIS analiza estas radiaciones mediante sus
diversas opciones en el apartado Radiation Source and effects.
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Radiation Source and effects

Radiation Source

« Analisis de la fluencia de las radiaciones:
+ Solares
« Atrapadas

Solar Cell Radiation Damage
« Analisis del efecto que produce la radiacién sobre los paneles solares.

Radiation Doses

« Analisis del efecto de |a radiacion sobre diversos materiales:
« Multi-layer
« Geometria
« Escudos

Single Event Effects
» Analisis de efectos particulares.

Figura 4.14 Diagrama del apartado Radiation Source and effects del sistema
SPENVIS.

Para este primer apartado utilizaremos la opcidon de Radiation Source para determinar la
diferencia de flujos en cada uno de los casos que estudiamos para nuestro satélite. SPENVIS Utiliza
dos modelos (AE-x y AP-x, desarrollados por la NASA) para el estudio de flujos maximos y minimos
de electrones y protones respectivamente. Estos modelos son mapas consistentes en la densidad
integral de protones o electrones en funcién de la energia. Estos mapas se han creado gracias a los
datos recogidos por una veintena de satélites desde los afios sesenta hasta mediados de los
setenta. Los modelos actuales estan actualizados en 1991 (AE-8 y AP-8). Ninguno de los mapas
recoge variaciones de tiempo mas alla del ciclo solar.

Si nos centramos en el modelo de electrones AE-8 su rango de energia va de 0,04MeV hasta
5MeV en el caso del cinturédn de Van Allen inferior y hasta 7MeV en el superior. En el caso de los
protones estos solo se encuentran retenidos en el cinturdn inferior de Van Allen. Su energia va
desde 0,1MeV hasta 400MeV.

Caso 1: altura de 200 km
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Figura 4.15 Gréficas obtenidas de SPENVIS. Radiacidon AP8 bajo las condiciones del Caso 1.

En el primer caso a 200 km de altura, la misién dura tan solo 8 dias (ya que el rozamiento
atmosférico provoca la caida del satélite). Los datos que obtenemos de SPENVIS se muestran en la
Figura 4.16 y en los informes numéricos. Como podemos ver en este caso los protones tienen
energias desde 0,1MeV hasta 100MeV. Y sobre el mapamundi los valores mas elevados suceden
en la zona del Atlantico Sur, donde se halla la bien conocida anomalia del Atlantico Sur (SAA). Esto
se debe a una falta de simetria del campo magnético terrestre con respecto al eje de rotacion de
la Tierra.

Figura 4.16 Graficas obtenidas de SPENVIS. Radiacién AE8 bajo las condiciones del Caso 1.

Los datos que obtenemos de SPENVIS se muestran en la Figura 4.17 y en los informes numéricos.
Como podemos ver en este caso los electrones tienen energias desde 0,04MeV hasta 6MeV.

Caso 2: altura de 300km
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4.17 Gréficas obtenidas de SPENVIS. Radiacion AP8 bajo las condiciones del Caso 2.

A 300 km de altura, la misidén dura tan solo 4 meses y aproximadamente 15 dias (ya que el
rozamiento atmosférico provoca la caida del satélite). Los datos que obtenemos de SPENVIS se
muestran en la Figura 4.18 y en los informes numéricos. Como podemos ver en este caso los
protones tienen energias desde 0,1MeV hasta 400MeV. Y sobre el mapamundi los valores mas
elevados suceden en la zona del Atlantico Sur, donde se halla la bien conocida anomalia del
Atlantico Sur (SAA). Esto se debe a una falta de simetria del campo magnético terrestre con
respecto al eje de rotacion de la Tierra.
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Figura 4.18 Graficas obtenidas de SPENVIS. Radiacidn AE8 bajo las condiciones del Caso 2.

Los datos que obtenemos de SPENVIS se muestran en la Figura 4.19 y en los informes numéricos.
Como podemos ver en este caso los electrones tienen energias desde 0,04MeV hasta 6MeV. No
varia respecto a los 200km de altura.

Caso 3: altura de 700km

62



<
-.
- 2
& z
3 s
5
H

-0

e i ] e S PP

|

T 1
. | <
p X Y | .
5 -
T 2
z | =
P | »
y lyou 5
3 P |
; ]
3 1 3
> { X
3= JI 3
¢ 1 |
r 4 :
| !
- | i

R [ DPPPRETITY I [FPTTTPTRE PEPIRITTS PRPTEITPR v L
) - T ata Y oy 013
wstizn Im

Figura 4.19 Graficas obtenidas de SPENVIS. Radiacidn AP8 bajo las condiciones del Caso 3.
Los datos que obtenemos de SPENVIS se muestran en la Figura 4.20 y en los informes numéricos.
Como podemos ver en este caso los electrones tienen energias desde 0,04MeV hasta 7MeV.
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Figura 4.20 Graficas obtenidas de SPENVIS. Radiacidn AP8 bajo las condiciones del Caso 3

A 700 km de altura, la misién tiene una duracién de 5 afios. Los datos que obtenemos de SPENVIS
se muestran en la Figura 4.21 y en los informes numéricos. Como podemos ver en este caso los
protones tienen energias desde 0,1MeV hasta 400MeV. A diferencia de alturas inferiores el flujo

2
cm . .
de protones es mayor (unos 101 mayor cmw/s).Tras analizar los casos podemos determinar

gue a mayor altura nuestro satélite bajo el mismo tiempo de exposiciéon este recibe una dosis
mayor de radiacion, como era de esperar.

1 [y A i 1 gy T e e s

Figura 4.21 Gréaficas obtenidas de SPENVIS. Evolucion Radiaciéon AP8 a alturas de 200 km, 700km y
1300 km.
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Figura 4.22 Graficas obtenidas de SPENVIS. Evolucion Radiacion AES8 a alturas de 200 km, 700km y
1300 km.

4.4 Andlisis y disefio de un enlace de comunicaciones por satelite

Una de las principales aplicaciones del médulo STK/Communications es el andlisis de un enlace de
comunicacion satelital que se establecen entre una estacion terrena y un satélite. El acceso entre
un transmisor y un receptor puede ser restringido a satisfacer una variedad de criterios RF. Con
una o mas restricciones en el lugar, se puede ajustar las propiedades de los dispositivos de
comunicacién entre un receptor de una estacion terrena y un transmisor ubicado en un satelite
despues se impondran varias restricciones al enlace de comunicaciones, observanco sus efectos
antes y despues de ajustar ciertos parametros ya sea del transmisor o receptor con la finalidad de
corregir las limitaciones impuestas. Para crear nuestro enlace de el satelite de observacion de
latierra en STK primero creamos un nuevo escenario, damos una descripcion sobre lo que se
realizara en este nuevp escenario y establecemos el periodo de simulacion.

,

Marne: Provecto 1

Description: Analiziz p didefio de un enlace zatelita para |z comuricacion de un zatelite de obzervaciar de la -
tera

Location: ChUsersJuantDocurmentzhSTE 10

Start: & 18 Mow 2013 1300:00.000 UTCG
Stop: & 19 Mow 2013183 00:00.000 UTCG E]

[T Do miot shiow mre this again. 0K ] [ Cancel ] [ Help

Figura 4.23Estableciendo un nuevo escenario para el analisis y disefio de un enlace satelital.
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Después afiadimos un satélite al escenario y en el método seleccionamos “Orbit Wizard”. Al dar
clic en “Insert” nos inserta el objeto “Satellite” y nos abre una ventana de donde podemos
modificar algunas caracteristicas de este elemento en nuestro caso ingresaremos un satélite con
orbita circular con una inclinacién de 96.7° y ubicado a una altitud de 700km.

Al realizar todos los procedimientos para el enlace se le da clic en el botdn “Generate” se nos abre
otra ventana en el cual se nos muestran los resultados obtenidos para la simulacién, este reporte
se presenta en forma de columnas, en donde cada una de ellas corresponde a los distintos valores
gue van tomando el parametro especifico conforme transcurre el tiempo de simulacién.

En este caso nos damos cuenta que el reporte generado por una serie de reportes individuales
para los distintos periodos de acceso al satélite, es decir para los tiempos de acceso que se
presentan en la representacion 2D del acceso que tiene la estacidn terrena al satélite en cada una
de las distintas 6rbitas trazadas por el satélite en su movimiento.

[ @] amoo: [1ep ’)

Start: & 22MNov 2013 18:37:36,533 UTCG
Stop: & 23 MNov 2013 07:44:11.596 UTCG E]

Step: 60 sec

Time (UTCG) Xmtr Power (dBW) ¥mtr Gain (dB) EIRP (dBW) Free Space Loss (dB) Atmos Loss (dB) Rain Loss (dB)
2013 18:38:18.529 5.000 30.8745 34.874 175.3422 0.6563 5.3856
2013 18:39:18.000 5.000 30.8745 34.874 174.1639 0.2999 2.3499
2013 18:40:18.000 5.000 30.8745 34.874 172.8013 0.1775 1.3449
2013 18:41:18.000 5.000 30.8745 34.874 171.2215 0.1174 1.0077
2013 18:42:18.000 5.000 30.8745 34.874 169.3808 0.0816 1.0054
2013 18:43:18.000 5.000 30.8745 34.874 167.2827 0.0581 0.7323
2013 18:44:18.000 5.000 30.8745 34.874 165.1785 0.0431 0.5622
2013 18:45:18.000 5.000 30.8745 34.874 164.0099 0.0369 0.4663
2013 16:46:18.000 5.000 30.8745 34.874 164.8011 0.0410 0.5397
2013 18:47:18.000 5.000 30.8745 34.874 166.8148 0.0542 0.6903
2013 18:48:18.000 5.000 30.8745 34.874 168.9525 0.0758 0.9440
2013 18:49:18.000 5.000 30.8745 34.874 170.8535 0.1084 0.9912
2013 18:50:18.000 5.000 30.8745 34.874 172.4872 0.1617 1.2541
2013 18:51:18.000 5.000 30.8745 34.874 173.8937 0.2648 2.1107
2013 18:52:18.000 5.000 30.8745 34.874 175.1173 0.5412 4.6554
2013 18:52:27.229 5.000 30.8745 34.874 175.2917 0.6272 5.4707
Time (UTCG) ¥Xmtr Power (dBW) ¥mtr Gain (dB) EIRP (dBW) Free Space Loss (dB) Atmos Loss (dB) Rain Loss (dB)
:121:30.760 5.000 30.8745 34.874 175.3377 0.6541 5.3929
:22:30.000 5.000 30.8745 34.874 174.8446 0.4428 3.5710
:23:30.000 5.000 30.8745 34.874 174.4708 0.3519 2.8371
:24:30.000 5.000 30.8745 34.874 174.2642 0.3152 2.5099
S (@) smwro:rep .
Start: & 22Nov 2013 18:37:36.533 UTCG
Stop: & 23 Nov 201307:44:11.596 UTCG B Step | B0 2
Prop Loss (dB) Freq. Doppler Shift (kHz) Revd. Freguency (GHz) Rcvd. Iso. Power (dBW) Flux Density (dBW/m"2) Rcvr Gain (dB) Tatmos (K)
181.3841 99. 650088 4.500100 -146.510 -111.989752 20.0000 33.056
176.8136 99.077459 4.50003%9 -141.339 -107.415218 20.0000 15.656
174.3237 97.675431 4.500098 -139.449 -104.929335 20.0000 9.321
172.3466 94.818355 4.500095 -137.472 -102.952244 20.0000 6.022
170.4678 89.108220 4.500089 -135.5983 -101.073402 20.0000 4.196
168.0732 77.223020 4.500077 -133.199 -98.678755 20.0000 2.394
165.7838 51.819400 4.500052 -130.909 -96.389367 20.0000 2.224
164.5131 5.745723 4.500006 -129.639 -35.118692 20.0000 1.906
165.3818 -43.668785 4.459956 -130.507 —95.987419 20.0000 2.114
167.5594 -73.302067 4.493927 -132.685 -98.164987 20.0000 2.795
169.9723 -87.326901 4.499913 -135.098 -100.577892 20.0000 3.897
171.9531 -94.007615 4.459906 -137.079 -102.558739 20.0000 5.562
173.9030 —97.344773 4.459903 -139.029 -104.508591 20.0000 8.267
176.2691 -99.015381 4.499%01 -141.385 -106.874734 20.0000 13.456
180.3138 -99.75%845 4.489%00 -145.439 -110.915446 20.0000 27.003
181.3896 -99.817743 4.459900 -146.515 -111.995168 20.0000 31.108
Prop Loss (dB) Preq. Doppler Shift (kHz) Rovd. Frequency (GHz) Rovd. Iso. Power (dBW) Flux Density (dBW/m*2) Rovr Gain (dB) Tatmos (K)
181.3846 48.928151 4.500049 -146.510 -111.990245 20.0000 32.896
178.8584 37.510696 4.500038 -143.984 -109.464017 20.0000 22.849%9
177.6598 23.547067 4.500024 -142.785 -108.265361 20.0000 18.223
177.0893 B.886187 4.500009 -142.215 -107.694878 20.0000 15.968

Figura 4.24 Reporte generado por el escenario creado
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Antes de continuar si vemos las representaciones 2D y 3D de nuestro escenario vemos que ya
existen modificaciones en el caso de la representaciéon 2D se observa que se han generado una
serie de lineas las cuales representan los periodos de las distintas orbitas en las cuales se tiene
linea de vista para que la estacidn acceda al satélite. Es decir, vemos que no todas las trayectorias
descritas por el satélite van a tener acceso en linea de vista hacia la estacién terrena particular.

En el caso de la representacién 3D se observa el momento en el existe comunicacién entre el
satélite y la estacidn terrena cada vez que la érbita permite e establecimiento del enlace.

FOR UNFUNDED EDUCATIONAL USE ONLY

Figura 4.26Representacion 3D del acceso al satélite por la estacidn terrena
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Primero analizaremos el comportamiento de algunos pardmetros de manera gréfica para ello
regresamos a la pestafa “Report & Graph Manager”, seleccionamos la carpeta destinada a
nuestros estilos y damos clic en el botén “Create New Graph Style”, esto nos crea un nuevo estilo
el cual renombramos como RIP que es el parametro que graficaremos, después de dar enter se
nos abre una ventana donde nos dirigiremos a la llave “Link Information” y buscamos el parametro
de interés y lo pasamos al eje Y.
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Figura 4.27 Creacion de un nuevo estilo de grafico

Después de guardar las modificaciones, nos regresamos a la pestana “Report & Graph Manager” y
damos doble clic sobre el nuevo estilo de grafico creado “RIP”. Esto nos genera el siguiente
grafico. En dicho grafico se observan las variaciones que presenta el pardmetro definido a través
de la potencia isotropica recibida, se observa que existen intervalos de tiempo dentro de todo el
periodo de simulaciéon en los cuales se registran datos de este parametro algo que ya sabiamos de
la representacion 2D de los tiempos de acceso al satélite por parte de la estacion terrena.

Start: & 22 Nov 2013 18:37:36.533 UTCG _
] =
Stop: & 23 Nov 2013 07:4%:11.596 UTCG B Step: 60sec (@]
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Figura 4.28 Gréfico correspondiente a la variacidn de la potencia isotrdpica recibida (RIP)
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Ahora procedemos a limitar el nivel de potencia isotrdpica recibida (RIP), lo que nos permitira
descartar valores de RIP menores a -145dB. Para ello seleccionamos el receptor que sera el que
impondra esa limitacidn. Después damos clic en el icono de “Properties” y nos dirigimos a la
opcién “Constraints” en el apartado “Comm” y buscamos el pardmetro que deseamos limitar
estableciendo el valor de -141dBW.
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Figura 4.29 Limitado el valor de la potencia isotropica recibida RIP

Al dar clic “Apply” y observar la representacidon 2D del escenario podemos observar claramente el
impacto que tuvo esta modificacién en la restriccién para el valor de la potencia isotrépica
recibida. Si comparamos la imagen siguiente con la obtenida previamente notaremos dicha
variacion.

Figura 4.30 Efecto en la cobertura de la estacion terrena debido a la limitacién establecida en el
valor del RIP

Si nos regresamos a la pestafia “Report” y damos clic en el icono “Refresh” vemos que ahora los
valores correspondientes a la variable que representa la potencia isotrépica recibida (RIP) se
encuentran por debajo del valor establecido de -150dBW, es decir, se han eliminado aquellos
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resultados cuyo valor es mas pequefio en termino de potencia que -145dBW. La curva que
acompafia a los datos en la siguiente imagen se obtiene de la misma manera que el caso de la
grafica de la potencia isotrépica reciba RIP, solo es necesario crear otro estilo de grafico y
nombrarlo segln sea el pardametro que deseamos graficar dentro de las opciones de la llave “Link

Information”

Start: & 22MNov 2013 18:37:36.533 UTCG
Stop: & 23 MNow 2013 07:44:11.586 UTCG

[x] sep: o.0isss63fE]
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Figura 4.31 Comparacion de los valores del parametro RIP a)antes y b)después de imponer la

limitacion
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Como vemos el limitar el valor la potencia isotrépica recibida (RIP) nos reduce el periodo de
tiempo en el que el satélite tendra acceso al receptor de la estacién terrena, con lo cual si
gueremos mejorar este rendimiento del enlace lo que podriamos realizar es incrementar el nivel
de ganancia del transmisor dado que es un pardmetro que podemos controlar y que se encuentra
ligado a los valores que toma el pardmetro RIP.

Por lo tanto para realizar dicha modificaciéon, damos doble clic sobre el transmisor lo cual nos abre
la ventana de propiedades del transmisor, ahora recordemos que la ganancia de la antena en este
caso de tipo Gaussiana estd ligada con el didametro de la antena, por lo tanto modificaremos este
pardmetro para poder modificar el nivel de ganancia de la antena transmisora. Nos ubicamos en la
opcion “Basic” y el apartado “Definition”, luego nos dirigimos a la pestafia “Antenna” vy
modificamos el pardmetro del didmetro, establecemos un valor de 1.5m y damos clic en “Apply”
para guardar las modificaciones.

Esta modificaciéon en el didmetro de la antena nos da un nivel de ganancia de 34.39dB, un nivel
mayor al que se tenia previamente para la antena de 1m de aproximadamente 30.87dB.

Ohbject Browser v B o
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e .
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Figura 4.32 Modificacién de las caracteristicas de la antena en el transmisor para corregir la
limitacion del RIP

Si analizamos ahora el grafico 2D de nuestro escenario, nos damos cuenta de que hubo ciertas
mejoras en el acceso que tenia el satélite en la estacidn terrena con respecto al grafico 2D antes
de haber impuesto la limitacién en el valor de la potencia isotrdpica recibida (RIP).
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4.33 Grafico 2D después de realizar la correccion en el transmisor ante la limitacion de RIP

Igualmente si damos “Refresh” en la pestafia “Report” vemos que el tiempo de acceso ha
aumentado en cierta manera debido a que se incrementaron el numero de datos
correspondientes al valor del RIP que cumplen con la limitacion de -141dBW anteriormente
establecida.
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Figura 4.34 Comparativa de los valores del parametro RIP después de corregir y sin corregir la
limitacion

Ahora si lo analizamos la manera de mejorar el rendimiento del enlace que aplicamos, nos damos
cuenta de que esta modificacion no va a ser posible de realizar si el satélite ya fue puesto en
Orbita, de ahi radica la importancia de utilizar simulaciones que nos permitan prever posibles
escenarios y por lo tanto realizar las modificaciones pertinentes para evitar este tipo de
problemas.

Otra posible modificaciéon en el enlace para corregir la limitacién en el valor de la potencia
isotropica recibida RIP puede ser realizada a través de un incremento de la potencia empleada por
el transmisor en el satélite, para verificar esto debemos de volver el didmetro de la antena
previamente modificado a 1m, después incrementamos la potencia a 10dBW.
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Figura 4.35 Modificando parametros de transmisién para mejorar el valor del RIP

Si comparamos los resultados nuevamente del valor del RIP veremos nuevamente las mejoras que

se obtienen
a)
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Figura 4.36 Valores de la potencia isotrépica recibida a) aumentando el nivel de potencia b)sin
aumentar la potencia

Ahora analizaremos el caso cuando restringimos el valor del pardmetro desplazamiento Doppler,
dicho pardmetro se encuentra relacionado con la capacidad del receptor de ajustar su frecuencia
ante las posibles variaciones que presente en funcién del movimiento que lleva a cabo el satélite.

La expresidon empleada para calcular la frecuencia recibida en funcién del desplazamiento Doppler
se presenta a continuacién, como se observa la frecuencia de recepcién es funcién tanto de la
frecuencia de operacidn del transmisor y de las correspondientes variaciones que existen entre el
equipo transmisor del satélite y receptor de la estacidén terrena

Frecuencia recibida por el efecto Doppler: frx = frx

Donde c= 3x108[m/s] y r: Velocidad relativa entre el transmisor y el receptor

Antes de comenzar debemos de quitar la limitante establecida al parametro RIP, la modificacién
del didmetro de la antena y el nivel de potencia de transmisién realizado para corregir la
limitacion del RIP, es decir, debemos de regresar al estado inicial del escenario. Habiendo
realizado esto damos clic en el icono “Refresh” para actualizar el reporte. Si analizamos el reporte
previo en la columna referente al pardmetro de desplazamiento Doppler vemos que se presenta
una variacion maxima de aproximadamente de +80kHZ.
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Figura 4.37 Valores del desplazamiento de frecuencia por efecto Doppler

En este caso restringiremos el valor que puede tomar dicho desplazamiento Doppler, lo
limitaremos a un rango entre +50kHz. Para ello damos doble clic sobre el receptor, se nos abre la
ventana de propiedades de este elemento. Nos dirigimos a la opcién “Constraints” y el apartado
“Comm”, establecemos el valor minimo para el desplazamiento Doppler de -50kHz y el maximo
valor de 50kHz. Damos clic en “Apply”

En el caso del reporte, después de dar clic en “Refresh” vemos que el parametro “Shift Doppler”
ahora se encuentra limitado a los valores que ingresamos para el receptor en las restricciones para
dicho parametro
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- H (]
Stop: & 23Mov 2013 07:44:11.596 UTCG [x] sep: s0sec &
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Figura 4.38 Valores del desplazamiento de frecuencia por efecto Doppler después de limitarlo
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Analizamos el comportamiento del escenario bajo esta restriccidon en el desplazamiento Doppler,
en el caso de la representacién 2D vemos nuevamente el impacto que tiene dicha restriccion
comparado con la representacién del escenario original sin restriccién de parametros.
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Figura 4.39 Gréfico 2D después de establecer la limitacion en el desplazamiento Doppler

En este caso, los cambios de frecuencia por efecto Doppler no pueden ser corregidos a través de
modificaciones de los pardmetros ya sea del trasmisor o receptor dado que es un fenédmeno
externo producido por los movimientos del satélite alrededor de su 6rbita. Por lo tanto en este
caso las limitaciones de las variaciones de frecuencia por efecto Doppler pueden ser empleadas
para seleccionar algun tipo de dérbita en especifico que permite minimizar las variaciones que
presenta por efectos Doppler o para poder corregir las variaciones que se pudieran presentar en
cuanto al movimiento del satélite alrededor de su drbita.

Ahora realizaremos una restriccion del parametro densidad de flujo “Flux Density”, para ello
primero debemos de quitar las restricciones impuestas al desplazamiento Doppler, por lo cual
damos doble clic sobre el receptor y quitamos las restricciones. De igual manera nos ubicamos en
la pestafia “Report”, ahora vemos que los valores toma el parametro “Flux Density” estan en el
rango de -100dBW/m? y -123dBW/m? .
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Figura 4.40 Valores del parametro densidad de flujo para el enlace de comunicaciones.

Ahora consideramos que deseamos restringir el valor de la densidad de flujo “Flux Density” a
valores mayores que -110dBW/m? para ello damos doble clic sobre el transmisor dado que este
pardmetro se encuentra relacionado con el valor del PIRE que nos da el transmisor. Ahora nos
ubicamos en la opcion de “Constraints” y el apartado “Comm”, y por ultimo restringimos el valor
de  “Flux Density” para que tenga un valor minimo de -110dBW/m?
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% Doppler Shift C/Na
[ .. Ml..-

Figura 4.41 Limitacidn impuesta al valor de la densidad de flujo en el transmisor

Después de dar clic en “Apply”, observamos el comportamiento en la representacién 2D; en este
caso resulta claro el impacto de la restriccion impuesta al parametro “Flux Density” con una
reduccion de los trayectos descritos por la drbita del satélite que cumplan con los requerimientos
impuestos al parametro densidad de flujo.
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Figura 4.42 Grafico 2D del escenario después de limitar el valor de la densidad de flujo

Si analizamos el reporte después de dar clic en el icono “Refresh” veremos que ahora los valores
que toma el pardmetro “Flux Density” se encuentran por debajo de -110dBW/m? que
corresponden a la restriccién impuesta previamente en este pardmetro
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Figura 4.43 Valores de la densidad de flujo después de limitar su valor

Al igual que en el caso de la potencia isotrdpica recibida RIP, el pardmetro densidad del flujo “Flux
Density” no es susceptible de mejorarse a través de ajustes en las propiedades del receptor, pero
puede ser mejorada a través de modificaciones en las propiedades del transmisor como por
ejemplo eliminar las pérdidas de apuntamiento de -1dB. Otra forma de mejorar las caracteristicas
del enlace ante la limitacién impuesta es de a través de un incremento en un nivel de potencia de
transmisién de 5dBW a 10dBW.
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Figura 4.44 Representacion 2D del acceso al satélite tras incrementar el nivel de potencia con
limitacion de la densidad de flujo
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Figura 4.45 Valores de la densidad de flujo de potencia al aumentar el nivel de potencia a 10[dBW]

Ahora analizaremos el caso en que restringimos el valor que puede tomar el pardmetro (C/N,)
(relacién portadora a densidad de ruido) para ello antes de iniciar debemos de eliminar todas las
restricciones que existan, para ello revisamos las propiedades del transmisor y receptor en la
opciéon de “Constraints” en el apartado “Comm”.
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Una vez realizado esto actualizamos el reporte generado para observar que los valores que toma
el parametro (C/N,). En este caso vemos que dicho parametro (C/N,) tiene variacion en el
rango de 64dBHz a 93dBHz, mientras que el pardmetro (C/N) varia en el rango de -10dB a 17dB.
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Figura 4.46 Variacidn de los parametros (C/Ny) y (C/N)

Ahora procederemos a restringir el valor de (C/N) a un minimo de 10dB para ello debemos de dar
doble clic en el receptor y establecer un valor minimo de (C/N) de 10dB en la opcidn “Constraints”
en el apartado “Comm” como se muestra a continuacidon. Al dar clic en “Apply”, nos dirigimos a la
representacién 2D y nos daremos cuanta claramente de cual es el impacto de dicha restriccion en
el valor de este parametro (C/N)
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Figura 4.47 Limitando los valores del parametro /C/N
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DUCATIONAL
.

Figura 4.48 Representacion 2D del escenario ante la limitacion del valor de (C/N)

En el caso del reporte al dar clic en “Refresh” vemos que ahora el conjunto de valores que toma el
parametro (C/N) esta restringido a 10dB. Y en este caso dado que el parametro (C/N,) esta
relacionado con (C/N) ahora el conjunto de valores que toma se encuentra en el rango de valores

de 85dB/Hz a 90dB/Hz.
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Figura 4.49 Valores de (C/No)y (C/N) después de limitar el valor de (C/N)

En contraste con los otros casos vistos, los valores que toman los pardmetros (C/N,) y (C/N)
pueden ser mejorados a través de ajustes ya sea del equipo transmisor o receptor. Esto debido a
que las expresiones para dichos parametros seglin STK presentadas a continuacion, se observa
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claramente la dependencia que tienen con las caracteristicas de ganancia tanto del trasmisor
como del receptor:

( C) _ (EIRP)LyLqgy
No/ KTeq

Donde Ly: perdidas por espacio libre,L,: Pérdidas atmosfeéricas, T,,: Temperatura equivalente de
ruido y EIRP: Potencia Isotrépica Radiada Efectiva y k constante de Boltzmann.

) =50 )

Donde BWgp: Ancho de banda RF .

Debido a ello podemos realizar las siguientes modificaciones tanto en el transmisor como en el
receptor para mejorar los resultados obtenidos debido a la limitacién impuesta, esto a través del
analisis de los reportes generados y graficamente en los resultados 2D. Primero modificaremos el
nivel de ganancia del receptor

Figura 4.50 Efecto de incrementar el nivel de ganancia del receptor sobre el acceso al satélite
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Figura 4.51 Valores de (C/Ng) y(C/N) después de incrementar el nivel de ganancia del receptor

Otra forma es reduciendo el valor de la figura de ruido en el receptor esto se conseguiria con la
seleccion correcta de los elementos que conforman al receptor para poder obtener dicho nivel en
la figura de ruido

Figura 4.52 Efecto de reducir el nivel de la figura de ruido del receptor sobre el acceso al satélite
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Figura 4.53 Valores de (C/Ng) y (C/N) después de reducir el valor de la figura de ruido del receptor

Otra manera de mejorar las condiciones del enlace bajo la restriccién impuesta puede ser a través
de cambiar el tipo modulacién empleada.

Otra manera es estableciendo en el receptor una pre-ganancia que permita mejorar las
caracteristicas del enlace. Por ultimo aprovechando la configuracién particular de la érbita del
satélite se presentan las variaciones que presentan las atenuaciones por lluvia y por gases
atmosféricos en funcién del angulo de elevacion.

Como vemos en la curva que define cada atenuaciéon se muestra sus niveles de atenuacién y
tienden a incrementarse a medida que los dngulos de elevaciéon se reducen. Por otra la
contribucion de atenuacién generada por efectos de lluvia es mucho mayor que los niveles de
atenuacidn generados por gases atmosféricos.
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4.5 Propuesta de un Sistema Nacional de Percepcion Remota

La carga util es la combinacién del hardware y el software en la nave espacial que interactua con el
sujeto (la porcidon de la parte del mundo exterior que la nave espacial estd observando o
interactuando para cumplir los objetivos de la misidn. Las cargas utiles son tipicamente Unicas
para cada misidn y son la razén fundamental por la que la nave espacial es lanzada. El propdsito
del resto de la nave espacial es mantener la carga util saludable, apuntando en la direccién
correcta. Desde una perspectiva de la misidon vale la pena tener en cuenta que el cumplimiento de
estas exigencias es lo que impulsa en gran medida el tamafio de la misién, el costo y riesgo. En
consecuencia, una parte critica del analisis de la misidn y disefo es entender lo que impulsa a un
determinado conjunto de cargas Utiles espaciales para que estos elementos puedan formar parte
del proceso general del sistema disefiado para cumplir con los objetivos de la misidn a un costo
minimo y el riesgo. En este capitulo 4 se resume el proceso general del disefio de la carga util y el
tamafio. En general, la transformaciéon de procesos de formacidon que son mads aleatorias y
produce huellas de ancho de banda mdas amplio, mientras que un proceso mas organizado
produce un retorno mas coherente. Por ejemplo, el calor generado por un motor diésel se irradia
en un amplio ancho de banda en el espectro infrarrojo, mientras que un laser (una transformacion
de la energia mas organizada) genera radiacion de banda estrecha. En la nave espacial
teledeteccidon nos ocupa mediciones de procesamiento de cuatro tipos espectrales primarios. A
continuacién de describe o se resume los pasos a seguir para la configuraciéon o seleccién de la
carga util de un sistema satelital.

1. Seleccionar los objetivos de la carga util, estos objetivos, por supuesto, para el caso de nuestra
propuesta. Sus objetivos son la de tomar imdagenes de identificacidon de desastres naturales como
incendios, ganaderia pesca, recursos naturales, seguridad nacional etc.

2. Realizar Operaciones. Una parte clave de la operacidn objeto es determinar qué el sujeto es o
deberia ser. Para un sistema de comunicaciones moviles, es la mano del usuario receptor en
espera. Aqui se debe determinar la cantidad de capacidad de poner en la unidad de usuario y
cuanto poner en el satélite. Para nuestro satélite, podemos llegar a diferentes resultados si
definimos como un ejemplo especifico al sujeto como por ejemplo en particular la radiacién IR
producida por el fuego o como el humo o parpadeo visible que el fuego produce. Ademas de
definir el tema, y determinar los umbrales de rendimiento a la que debe operar el sistema

3. Desarrollar el Concepto de Operaciones de carga. En ultima instancia, los datos o producto
producido por la carga debe llegar al usuario en un formulario o formato adecuado. ¢ Cémo sera el
usuario final de los datos de nuestro satélite a recibir y sobre los datos de satélite? ¢Como serd el
fabricante de la recuperacion de los materiales y definir lo que se debe hacer en el siguiente
vuelo? Operaciones de carga tendrdn un impacto importante en el costo tanto de la nave espacial
y operaciones de la misién. Las operaciones de carga util pueden realizarlas los de la misma
instalacion y el personal que manejan la nave espacial, puede ser una actividad de operaciones
completamente diferentes.
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4. Determinar la capacidad de carga util requerida. ¢Cudl es el rendimiento y el rendimiento
requerido del equipo de carga para cumplir con los umbrales de rendimiento definido en el paso
27? Para nuestro satélite ¢cudl es la especificacion de los equipos necesarios para cumplir con la
temperatura, la resolucion, o los requisitos de geolocalizacion?

5. Identificar candidatos de cargas utiles. Aqui identificamos las posibles cargas y sus
especificaciones. Para las misiones sencillas, habrd un Unico instrumento de carga atil. Para Ia
mayoria de las misiones, habra multiples instrumentos o unidades que con frecuencia tienen que
trabajar juntos para cumplir requisitos de la misién. Los diferentes complementos de equipos
puede romper las tareas en diferentes formas e incluso puede trabajar con diferentes aspectos de
la el sujeto. Por lo tanto, un sistema disefiado para identificar la fuente de las tormentas solares
puede tener un reproductor de imdgenes y un espectrometro o un magnetdémetro y un
instrumento para asignar pequefia fluctuaciones de temperatura en la fotosfera o en el viento
solar.

6. Estimar candidatos de la carga util y sus caracteristicas: Aqui tenemos que determinar la
caracteristicas de rendimiento , el coste y el impacto en el autobus nave espacial y la tierra
sistema, de manera que podamos entender el costo vs rendimiento para cada uno de los viables
sistemas a candidatos . Las cargas Utiles seran diferentes en su rendimiento y el costo, sino
también en el peso, el poder, el sefialar, velocidad de datos, térmicas, soporte estructural, orbita,
al mando, y requisitos de procesamiento. Debemos conocer todos estos impactos significativos
para llevar a cabo el comercio

7. Evaluar a los candidatos y seleccionar una linea de base. Aqui examinamos las alternativas y
hacer una seleccién preliminar de la combinacién de carga util que mejor se adapta a nuestros
objetivos de costos y rendimiento. En la seleccidon de una linea de base, debemos decidir qué
elementos del desempefio valen la cantidad de dinero. La linea de base de carga util es
fuertemente en relacién con la linea de base la misidn y no se puede definir de manera aislada del
resto de las partes de la misidn y lo que sera capaz de hacer para el usuario final.

8. Evaluar costo del ciclo de vida y operatividad. En Gltima instancia, queremos determinar misién
utilidad como una funcién de coste. Por lo general no va a ser un simple nivel de costes frente a la
caracterizacidon del rendimiento. Mas bienes un oficio complejo que requiere la interaccion
sustancial con los usuarios potenciales y con la organizacién que financia la actividad. Puede que
sea necesario en este momento para relajarse o dar prioridad a algunos de los requisitos de la
mision con el fin de cumplir con los objetivos de costos y el calendario.
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9. Definir los requisitos de carga derivados. En este paso, se proporciona un detallado definicion
de los efectos de las cargas seleccionadas en los requisitos para el resto de la sistema (es decir, el
bus de la nave espacial, el segmento de tierra y operaciones de la misién). Nuestro satélite tendra
el poder, el sefialar, geolocalizacion, y los requisitos de velocidad de datos. En la nave espacial
niveles de limpieza y control de jitter. Estos, a su vez, pueden imponer requisitos secundarios tales
como el almacenamiento de los comandos a bordo o la estabilidad térmica para sefalar y jitter de
control.

10. Documentar vy reiterar. Se hace un hincapié una vez mas la necesidad de documentar lo que
hemos decidido y por qué. La "por qué" es fundamental para permitir que las operaciones del
sistema para proceder en un tiempo futuro. Podemos tomar decisiones preliminares para una
amplia variedad de razones, pero debemos entender estas razones, a fin de continuar con
inteligencia para hacer la carga util y el sistema de comercio. Como todos los analisis misidn
espacial y el proceso de disefio, la definicion de carga util es iterativa

Una vez vistos los pasos tenemos que tener en cuenta lo siguiente:

Frecuentemente se requiere una capacidad de carga util y hay varias maneras de cumplir
requisitos de la misién. Cbmo ordenar a través de estos enfoques multiples no siempre es
evidente. El enfoque general para nosotros un esquema nos proporciona un marco repetible para
la eleccidon de una carga util para satisfacer una remota deteccion de la misiéon. Una vez que
seleccionamos una fenomenologia fisica (por ejemplo, la mediciéon térmica radiacion infrarroja
para detectar el bosque incendios, ganaderia, pesca etc.), a continuacion, dos cosas tienen que ser
establecidas. La categorizacién de las misiones de teleobservacion se complica por el hecho de que
los sensores normalmente suelen tener multiples usos, y se pueden clasificar de acuerdo con
cualquier numero de diferentes aspectos, tales como la técnica de medicién (activa o pasiva),
medidos segun el evento (tales como incendio o deforestacién, control de plagas, seguridad
nacional, Ganaderia, etc.), y la resolucién de la medicidn (espacial, espectral, radiométrica,
temporal). A modo de ejemplo, sin embargo, la tabla 4-3 ofrece una pequefia muestra de
teledeteccion en cargas Utiles y las correspondientes misiones de naves espaciales.
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Tabla 4.3 Tabla de caracteristicas tipicas de carga util. [5]
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4.5.1 Disefio de procesos de carga util de observacion

La Tabla 4.4 contiene los detalles del proceso de diseifio para sistemas en visible e infrarrojo
Comenzamos con los parametros basicos de disefio, como la altura orbital, minimo angulo de
observacién y la resolucién del suelo. A continuacion, calculamos las cantidades que describen el
rendimiento del instrumento en particular, definimos el procesamiento de pardmetros de pixeles
y la velocidad de datos del sistema, el tamaifo de la dptica para un tamano de pixel dado, y la
radiometria del sensor. Los calculos de nuestro satélite para la carga util se dan en la tercera
columna. La velocidad de datos requerida para cargas utiles de observacion depende de Ia
resolucidn, la cubierta la edad, y la precision de la amplitud. Con el maximo angulo de mirada,
actitud nave espacial, h, y perpendicular a la trayectoria de tamafio de pixel, X, tenemos que la
imagen 2nh/X pixeles por linea de barrido (cross-track). Con la nave espacial de la pista de tierra
Vyvelocidad y el tamafio de los pixeles a lo largo de la pista Y, tenemos que escanear V;/Y lineas en
un segundo.

Tabla 4.4 de calculos de pardmetros de disefo de sensores dpticos pasivos.

Paso 1 Definimos parametros de orbita
SE DEFINE ALTITUD DE LA SIMULACION h=700km ver simulacién.
DE LA ORBITA ,h

Calculo de periodo Ecuaciéon 1 p=98.8[min] asumimos que es una
de orbita. P orbita circular.

Calcular la velocidad Ecuacion 2 Vg=6.78[km/h] asumimos que es una
de la pista de tierra, Vg orbita circular.

Calculo de nodo, AL Ecuacion 3 AL =24.8 [°] Funcion de inclinacion.

Paso 2 Definir pardmetros de visualizacién del sensor.

Cdlculo de radio Depende de la altitud

angular de laTierra, p  Ecuacion 4 p=64.3[°] de la drbita.

Cdlculo de la maxima Depende de la altitud

Distancia de horizonte  Ecuacién 5 D 110x=3,069[Km] de la érbita.

Definir el maximo Parametro 1A=70[°] Ajustar el ancho de

Angulo de incidencia, IA disefiado por franja para una buena
IRC* cobertura.

Calculo del angulo de Ecuacion 6 n=57.9[°] sera menos que p

vision del sensor
(= angulo nadir),
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Calculo del angulo
minimo de elevacion
£=90-1A

Calculo Max. angulo
Central de la tierra,
ECA,, ..

Calcular la distancia
oblicua, R

Encontrar ancho de
franja

Ecuacion 7

Ecuacion 8

2ECA gy

e=20[°]

ECA pa,=12.1]°] si se da g, calcule
ECA pax

R, =1,578[km]

2ECA,,;,=24.2[°] Determina cobertura.

Paso 3 definir parametros de pixeles y velocidad de datos
Especificar max. parametros de disefio

requerimientos
distancia alo largo
de la pista de
muestreo del
suelo, Y .4

Determinar el

campo de vision
instantaneo, IFOV

Encontrar max.

resolucion

cruz pista pixeles
de resolucion X1,
en ECA,qx

Determina la

resolucidn de pixeles
trayectoria

de tierra perpendicular
a la trayectoria,

X en el nadir

Ymax 180°
IFOV == —
R 4
Yinax

Max= co5(14)

X =IFOV.h.|

4
180°

]

Y ,,5,=68[m] Basado en los

de resolucién espacial
ECA0x

IFOV=0.00245 [°] Un ancho de pixel.

X max= 199.8[m] impulsado por la

con el alcance maximo de
inclinacion.

X=30[m] Mejor resolucion
perpendicular ala

de este instrumento
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Determina la

de

resolucidén de pixeles
de tierra alo largo de
la pista, Y en el nadir

Determina numero

de ruta transversal
pixeles Z

Encontrar el nimero

sucesivas

de franjas registrado
largo de la derrotaen 1
segundo, Z,

Encuentra el nimero de
pixeles recorridos en, Z

especificar el numero
radiométrica

de bits para codificar
el pixel, B

Y = IFOV.h.|

_ 27
Z.= IFOV

_ Vgrlseg

Z=127.+1,

s
1800] Y_30[m]

Mejor resolucidn a lo largo

la trayectoria de este
instrumento.

Z,.=4.4x10* Eltamaiio de pixel sobre

sobre el terreno varia a lo
largo de la franja

Z,=225.6 Numero de hileras

Parametros de 8 bits

diseiio

sin lagunas en el nadir

Z=1.06x107

Basado sobre una

resolucién requerido y
rango dinamico

Paso 4. Definir los parametros de integracion de sensores

Especificar el nimero
de pixeles para

de

Whiskbroom inst. N,

Encontrar pixel periodo

cada de integracion,T;

Especificar el ancho
de los detectores
cuadrados, d

Especificar el factor de
calidad de la imagen, Q

Especificar la operacion

Parametro N,,=256
de diseio
Y Np
Ti =V_gz_c Ti =241[MS]

Paso 5. Definir 6ptica del sensor

Parametro
de diseio

Parametro
de diseio

Parametro

d=30[um]

Q=1.1

A=4.2[um]

Debe ser lo suficientemente
para permitir suficiente tiempo

Integracion.

Tiempo de integracion de

pixel del detector.

Tipico para los detectores
disponibles.

0.5<Q<2(Q=1.1 para buena
calidad de imagen)

Basado en temas de oficios
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de la longitud de onda ,A  de diseiio

__hxd

Definir la longitud del f " f=0.7[m] Usar la altitud

focal, f

Encontrar el limite D = M D=0.263[m]

de difraccion de diametro

de apertura, D

Calculo de numero de F# = % F#=2,7 Tipico rango=4-6

de 6pticas F, F#

Calculo del campo de FOV = IFOV « N,, FOV=0.628[°] Parala matriz de pixeles
vision del sistema

optico, FOV

Frecuencia de corte, F, F.=D/Ah F.=0.09[linepairs/m]  Referente al Nadir
Determinar la F,.=1/2X F,.=0. 017[%’] Referido a la Tierra de la
trayectoria de la resolucidn del pixel
perpendicular parala del nadir

frecuencia de Nyquist

Determinar la Foo=1/2Y Fno=0. 017[%’] Referido a la Tierra de la
trayectoria de la resolucion del pixel
larga parala del nadir

frecuencia de Nyquist

Calculo de la frecuencia Foc = %; Foq = %; Foc=19% %de frecuencia de corte
relativa de Nyquist usado en este caso
Fac, Fqa Foqa =19%

Paso 6. Estimacidn Sensor Radiométrico (para Nadir)

Definir la operacion Parametro AA=1.9[um] Sobre la base de operaciones
Del ancho de banda de diseio sujetas
AA

Definir el equivalente  Parametros T=290[K] Temperatura de cuerpo



negro
de temperatura de
cuerponegro. T

de diseio

Calcular el poder

entrada
De entrada, P,

Definir el factor Parametro
sistemas
Optico de de diseino

transmision, T,

Encontrar el poder
de entrada en el
detector del

Pp =Py, * T

pixel, Pp

Determinar la energia E=Pp * T
disponible después del

tiempo de integracion

E

Encontrar nimero Np=EA/hc
fotones disponibles Np

Definir la eficiencia Parametro
Cuantica, QE, del de disefio
Detector de A

Calcular el numero de N, =N,.QE

ideal
electrones disponible N,

Determinar el numero
ruido
De electrones de ruidoN,,

Nn=\/N_e

Definir de nimero de Parametro

de la tierra

P.,=4.3x10"11[w] P,, es la potencia de

de la optica-
1¢=0.75 Tipica valuacion para

opticos.

Pp=3.2x10"11[W] Muy poca energia llega al
pixel

E=7.8x10"1°[W] Disefio radiométrico

Np=1.7x10*  h es la constante de planck

y c es la velocidad de la luz

QE=0.5 Propiedad fisica tipica de detector

de material

N,.=8.3x103  Valuado para un detector

N,=91 Considere un disparo de

N,=25 Tipica valuacién
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lectura de los electrones de disefo

de ruido N,

Determinar el numero total Ny =+/N2N? N;=95 Asume proceso de ruido no
De ruido de electrones N1 correlacionado

Encontrar la sefal razén SNR=N,./Np SNR=88 Suponiendo que la seial
a ruido, SNR domina el fondo

Un segundo reto con el disefio es la relativamente pobre relacidn senal-ruido de 88. Si
consideramos un pixel en el limite del campo de vista, entonces la informacidon radiométrica
vuelve indistinguible de ruido. Finalmente el numero F de la dptica de 2. 7 (impulsado por la
longitud focal de 0,7 m y una abertura didametro de 26 cm) es un disefio dptico bastante exigente.
Ahora seleccionamos un "instrumento similar" de la Tabla 9-13 para nuestro satélite. Parecemos
tener dos opciones: el instrumento Thematic Mapper o el Multiespectral Mid-IR. Tentativamente
seleccionamos el multiespectral de Mid-IR como nuestro instrumento similar y escalard de sus
pardmetros fundamentales de 1,5 mx 1 m de didametro, 800kg de peso, y 900 W de potencia, por
su 1-m de abertura. Primero calculamos el radio de apertura

R=0.26/1.0=0.26

Con este radio fundamental, ahora estimaremos nuestros parametros de la carga util.
Tamafio=0.4m X 0.3 m diametro

Peso= 2 x 800 x 0.263 =28kg

Poder=2 X 900 x 0.263= 32W

De todas las misiones de satélites de observacidon terrestre de la ESA encontramos uno en
concreto que compartia muchas caracteristicas con nuestros satélites. En la siguiente tabla 4.5 se
muestra los diferentes aspectos con el satélite SPOT 6 y 7 para comprobar que ampliando
algunos de ellos se podria implementar una constelacion de satélites SATelitel y SATelite2 de
manera real. La constelacién SPOT6 y 7 son satélites de observacion terrestre. Su mision es medir
uso de la tierra, la agricultura, la silvicultura, geologia, cartografia, ordenacién del territorio etc.
Spot 6 y Spot 7 forman una constelacion de satélites de observacion de la Tierra disefiada para
garantizar la continuidad de la disponibilidad de los datos de alta resoluciéon y campo amplia
cobertura hasta 2024. Sabemos también que la vida Util de estos satélites es de diez afios
operativos. SATelitel y SATelite2 también son satélites de observacidon que pretenden tener las
mismas aplicaciones como son la agricultura, geologia, ganaderia, ordenacién del territorio entre
otros. Analizamos 3 posibles alturas descartando las correspondientes a 200 y 300 km por la
necesidad de un motor de iones para contrarrestar el drag generado por la atmdsfera, por lo que
SATelitel y SATelite2 se situa a 700 km.
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La inclinacién obtenida (ecuacion 4.2 de este Capitulo) era de 98,3 grados (inclinacién no polar).
SPOT 6 y 7 tiene una masa de 720 kg. Este peso tiene en cuenta tanto la carga util como el
combustible. Para obtener la masa de SATelitel vy SATelite2 hemos utilizado el coeficiente
balistico y a una altura de 700 km la masa obtenida es de 500kg. SPOT 6 y 7 tiene paneles de
5.Am de didmetro. Por otro lado SATelitel y SATelite2 utiliza paneles solares abatibles y su
material elegido es Arseniuro de Galio. SPOT 6 y 7 tiene como sensores principales un 2 x NAOMI.
SATelitel y SATelite2 utiliza HRG ofrece imagenes con una resolucion de 5 metros

Caracteristicas del satélite SPOT6y 7 |

Nombre SPOT6

Tipo de Orbita Orbita: Spot 6 y 7 estaran en fase sobre la
misma Orbita que Pléyades 1y 2, a 694 km. de
altitud

indice de masa 720 kg (incluyendo 60 kg de carga Util y 80 kg de
combustible)

Dimensiones Médulo de servicio: ~1,55x1,75x2,7m

Altitud 694km

Sensores 2 x NAOMI

Resolucién espacial Pan: 2 m,
MS: 8 m

Cargas adicionales NO

Tipo de modulacidn QPSK

Cobertura Casi todo el paneta

Tiempo de actualizacidn de datos Cada 24Hrs

Bandas espectrales Pancromatica: 0,450-0,745 pm

Azul: 0,450-0,520 pm

Verde: 0,530-0,590 pm

Rojo 0,625-0,695 um

Infrarrojo cercano: 0,760-0,890 um

Adquisicién de datos simultanea en las 5 bandas.

Aplicaciones principales uso de la tierra, la agricultura, la silvicultura,
geologia, cartografia, ordenacién del territorio,
anejo de desastres naturales entre otros

Vida util 10 afios

Tabla 4.5 Caracteristicas generales de la constelacién SPOT6y 7
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Ahora propondremos nuestro Sistema Nacional de Percepcidon Remota de acuerdo a todos los
analisis estudiados y descritos con anterioridad se puede proponer dicho Sistema Nacional de
Percepciéon Remota contara con una constelacion de satélite llamados SATelitel y SATelite2
ubicados en una 6rbita helio sincrona, a una altura de 700km basicamente esta formado de
CUATRO sensores HRG(PRINCIPAL) ,HRS, Vegetaciéon y DORIS que operan en las bandas B1, B2, B3,
SWIR y PAN estos sensores nos permitirdn analizar grandes extensiones del territorio mexicano
cubriendo una gran cantidad de aplicaciones.

En la siguiente tabla 4.6 se muestran las caracteristicas y se presenta la propuesta de nuestro
Sistema Nacional de Percepcidn Remota de los satélites SATelitel y SATelite2.
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Nombre(s)

SATelitel y SATelite2.

Tipo de Orbita
indice de masa

Dimensiones
Altitud

Sensores
Resolucion espacial

Cargas adicionales
Tipo de modulacion
Cobertura

Tiempo de actualizacidn de datos
Bandas espectrales

Aplicaciones principales

Vida util
Inclinaciones

Orbita SATelitel y SATelite2, a 700 km. de
altitud

500 kg (incluyendo 28 kg de carga util y 80 kg
de combustible)

Maodulo de servicio: ~1,55x1,75%x 2,7 m

Se consideran 3

diferentes alturas:

- En las dos primeras drbitas

correspondientes a 200 y 300

km. Seria necesario un motor

de iones para contrarrestar el

drag generado por la atmosfera. Se situara el
satélite a 700 km ya que es la altura mas
utilizada en los satélites de observacion
terrestre. Ademas el efecto del drag es mucho
menor a medida que la atmosfera se acaba, asi
gue nos afecta mucho menos a 700 km. Es por
esto que elegimos esta altura para SATelitel y
SATelite2.

HRG

Pan: 5 m (2,5 m supermode),
MS: 10 m, SWIR: 20 m

VEGETATION, DORIS,HRS

QPSK

Todo el territorio mexicano incluyendo dominio
maritimo pudiendo ofrecer sus servicios en
ameérica latina

Cada 24Hrs

PAN a 5m

Bandal visible, Banda2 Infrarrojo medio,
Banda3 Vapor de agua a 10m, SWIR a 20m
Uso de la tierra, la agricultura, la silvicultura,
geologia, cartografia, ordenacidn del territorio,
y de desastres naturales entre otros

5 afios

Las inclinaciones utilizadas han

sido el producto de la ecuacion

4.2. Para los dos primeros casos obtuvimos
inclinaciones de 96,42gradosy 96,77grados.
Para el caso de SATelitel y SATelite2. La
inclinacién obtenida era de 98,3grados.

Tabla 4.6 Caracteristicas generales y propuesta de nuestro Sistema Nacional de Percepcion

Remota
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[1] Ing. Martinez Mufioz Julio, Percepcién Remota “Fundamentos de Teledeteccidn Espacial”,
Primera edicién 2005.

[2] http://www.nasa.gov/multimedia/imagegallery/index.html
[3] http://www.ehowenespanol.com/efectos-radiacion-solar-sobre_85799/
[4] http://www.astromia.com/glosario/ciclosolar.htm

[5] Robert A. Schowengerdt, REMOTE SENSING models and methods for image Processing, Third
edition 2006.
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CAPITULO 5
5. Algunos ejemplos de satélites de observacion de la Tierra y sus caracteristicas técnicas.
5.1. El Programa Landsat

Los satélites Landsat, administrados por la United States Geological Survey (USGS- Servicio
Geoldgico de los Estados Unidos) —y la NASA, han tomado imdagenes de resolucidn espacial media
desde el afio 1972. La misién mas actual, Landsat 7 ETM+ (Enhanced Thematic Mapper +) fue
lanzada en abril de 1999 (Figura 5.2). Provee imagenes utiles para diversas aplicaciones como la
identificacion de recursos de la Tierra, el estudio de la superficie del terreno e identificacién de
coberturas, monitoreo ambiental, agricultura y forestacién, monitoreo y evaluaciéon de
desastres,deteccion de coberturas de nieve y hielo, y el monitoreo del cambio geoldgico.

Figura 5.2 Representacion del satélite Landsat 7 en orbita. Crédito de la imagen: NASA

5.1.1. LANDSAT 7

Actualmente se tiene un ultimo satélite de esta serie, el denominado LANDSAT 7. Este satélite
tiene un peso de 1,969 Kg, perigeo de 701 Km, apogeo de 703 Km e inclinacion de 98.2°. LANDSAT
7 consta, al igual que sus predecesores de los instrumentos anteriores a bordo, aunando ademas:
Scanner multiespectral (MSS): Tiene esta camara una resolucidon de 30m para todas sus bandas,
excepto para el infrarrojo térmico que consigue resoluciones espaciales de 60m. Este instrumento
brinda la posibilidad de realizar mapas tematicos. Cdmara pancromatica (Pan): Con una resolucion
de hasta 15 metros, la utilizacidon de esta cdmara por los cientificos se desarrolla dentro del campo
de la cartografia. Cuenta ademas con un nuevo sensor denominado ETM+ (Enhanced Thematic
Mapper Plus). Su operacion es administrada por la NASA (National Space and Space
Administration) y la produccion y comercializacion de imagenes depende del USGS (United Sates
Geological Survey). Una imagen LANDSAT 7 ETM+ estd compuesta por 8 bandas espectrales que
pueden ser combinadas de distintas formas para obtener variadas composiciones decolor u
opciones de procesamiento. Entre las principales mejoras técnicas respecto de su antecesor, el
satélite LANDSAT 5, se destaca la adicion de una banda espectral (Banda Pancromatica) con
resolucidn de 15 metros. También, cuenta con mejoras en las caracteristicas geométricas y radio-
métricas y una mayor resolucién espacial de la banda térmica para 60 m. Estos avances permiten
emplear datos del LANDSAT 7 en aplicaciones directas hasta una escala de 1:25.000,
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principalmente, en areas rurales o territorios de grandes extensiones. El intervalo espectral y
espacial del Satélite LANDSAT 7 se muestra en la siguiente Tabla 5.2:

Tabla 5.2
Banda. Nimero de rango espectral Resolucion espacial (m).
{micras).
1 0.45a0.515 30
2 0.525 a 0.605 30
3 0.63 a 0.690 30
1 0.75 a 0.90 30
3 1.55a 1.75 30
] 1040 a 12.5 60
7 209a235 30
8 (Pan) 0.52 a 0.90 15

5.1.2 Envisat (Environmental Satellite)

Fue lanzado en marzo de 2002 por la ESA (Figura 5.3). Su principal objetivo es brindarle a las
naciones europeas una plataforma de percepcién remota para colaborar en estudios
medioambientales. Lleva un sensor activo llamado Advanced Synthetic Aperture Radar (ASAR-
Radar de Apertura Sintética Avanzado). Este instrumento es muy Util para una amplia variedad de
aplicaciones, incluyendo el estudio de las corrientes ocednicas, la topografia ocednica y del
terreno, la deteccidn y monitoreo de los derrames de petréleo en el mar, etc. Ademas a bordo del
ENVISAT se encuentra un sensor dptico pasivo que se utiliza para aplicaciones atmosféricas, del
terreno y del océano y regiones costeras como imagenes de color ocednico, de vegetacion y
cobertura de nubes y/o precipitaciones. Posee también un sensor infrarrojo que proporciona con
gran exactitud datos sobre la temperatura superficial del mar y la vegetacion del suelo. Un
paguete de tres instrumentos que miden concentraciones de elementos quimicos atmosféricos
proporciona datos acerca de los gases residuales menores y de contaminantes atmosféricos.

Figura 5.3 Representacion del satélite Envisat. Crédito de la imagen: Agencia Espacial Europea.
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Los sensores que utiliza son:

*ASAR (advanced synthetic aperture radar).- Vigila la superficie del planeta generando imagenes
de amplia o reducida cobertura geografica, que supervisa el relieve terrestre.

*MERIS (medium resolution imaging specrometer instrument).- Toma imagenes de la superficie
del planeta y de las nubes capturando la luz de las zonas visible e infrarroja del espectro
electromagnético. Es capaz de conocer el color exacto de la superficie ocednica y zonas costeras,
reflejar la actividad bioldgica, observar las nubes, detectar el vapor de agua invisible de Ia
atmoésfera e identificar las distintas etapas de crecimiento de las plantas.

*RA-2 Y MWR (radar altimeter 2 & microwave radiometer).- Miden con una exactitud de 4.5 cm la
distancia desde el satélite hasta la superficie del planeta. Su combinacién con otros datos permite
trazar el perfil de la superficie del mar o hielo, condiciones de las olas y velocidad del viento en el
océano.

*GOMOS (global ozone monitoring by occultation of stars).- Sigue las estrellas y mide sus
espectros electromagnéticos. Es capaz de producir tantos datos como una red de 360 estaciones
de terrenas.

*MIPAS (michelson interferometer for passive atmospheric sounding).- Observa laatmdsfera en el
rango infrarrojo medio y es capaz de rastrear agentes contaminadores industriales y gases de
efecto invernadero.

*AATSR (advanced along track scanning radiometer).- Explora la superficie del océano en varias
frecuencias infrarrojas y visibles para medir exactamente su temperatura. La de la superficie del
mar la precisa a una exactitud de 0.3 °C.

*DORIS Y EL LLR (doppler orbitography and radiopositioning integrated by satellite & laser
retroreflector).- Miden su posicion orbital con una exactitud de 4.5 cm y su velocidad orbital con
una exactitud de 0.4 mm/s. Producen mapas de la superficie del océano y de la topografia
terrestre.

*SCIAMACHY (scanning imaging absorption spectrometer for atmospheric chartography).- Vigila la
atmédsfera en un amplio rango de longitudes de onda, lo que permite medir cantidades totales y
perfiles de gases.

La siguiente Tabla 5.1 muestra un resumen técnico de los sensores del satélite ENVISAT.
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INSTRUMENTO CICLO RESOLUCION LONGITUD DE RANGD DE

GEOMETRICA ONDA FRECUENCIA
ASAR Continus Imagen: 30X30 m Banda C 5.3331 GHz
Imagen-30 min Ancho de barmido:
150 X150 Km
Gilobal: 1X1 km
GOMOS Continwo 17 Km vertical UV, Visible 250-952 nm
IR cercano
LLR Wisible 532-694 nm
MERIS Solo de dia Completo: 250 X250 m Wisible 390-1,040 nm
{43 mun} Reducido: 1 X 1 Km IR Cercano
MIPAS Continwo 3 Km vertical IR medio 42-14.6 pm
MWR Continwo 20 km Banda K ¥ Ka 238 GHz
365 GHz
RA-2 Continwo 5-,Banda Ku 32 GHz
AATSR Continuwo 1X1 Km. Wisible 13.57 GH=z
IR cercano
IR medio
DORIS Continwo Orbita: 10im radial Banda 5 0.55;0.67;0.865;1.6;3.
23 m otras T;10.85;12 um
SCIAMACHY Continwo 3 Km vertical UV, wisible, 240-2 380 nm
IR cercano

Tabla 5.1 Caracteristicas principales de los sensores de ENVISAT.

5.1.3 IKONOS
5.1.3.1 Disposicion de datos de IKONOS

El satélite IKONOS-2 fue lanzado en septiembre de 1999 y ha estado entregando datos
comerciales desde principios de 2000. IKONOS es el primero de la generacion de satélites
espaciales de alta resolucion. Esto significa que el satélite IKONOS es el primer satélite de tipo
comercial que posibilita la captacion de imagenes con un metro de resolucién espacial. El término
"IKONOS" proviene del griego y significa "imagen". IKONOS colecta informacion de cualquier area
en promedio dos veces al dia, cubriendo areas de 20,000 km2 en una misma pasada y produciendo
como resultado imagenes de 1 metro de resolucidn cada tres dias y de 2 m de resolucién todos los
dias. El satélite IKONOS pesa unos 720 Kg. y drbita la Tierra cada 98 minutos a una altitud de casi
680 Km. en forma sincronizada con el Sol, pasando sobre un determinado lugar aproximadamente
a las 10:30 a.m. hora local. La drbita cubierta por el satélite se concentra lejos del area
directamente debajo del recorrido del mismo, y los datos de un lugar determinado puede ser
captados casi diariamente, si bien no en todos los casos con 1 m de resolucidn. El sensor digital de
imagenes del satélite esta disefado para producir imagenes con elevado contraste, resolucion
espacial y precision. Fecha de lanzamiento del satélite: 24/09/99

e Lugar de lanzamiento: Vandenberg Air Force Base, California /USA
e Altitud: 681 km

* Inclinacién: 98.12

¢ Velocidad: 7km/s

¢ Sentido de la drbita: descendente
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e Duracidn de la drbita: 98 minutos

¢ Tipo de drbita: sincrénica con el sol

¢ Angulo de vista: rapida alternancia entre diferentes angulos

e Tiempo de revista: 1 a 3 dias

* Resolucién en el terreno de cada banda:

f Pancromatica: 1m (considerando posicion nominal de 262 para el nadir)
f Multiespectral: 4m (considerando posicion nominal de 262 para el nadir)
¢ Bandas espectrales:

f Pan: 0.45-0.90 pum

f Azul: 0.45 - 0.52 um

fVerde: 0.52 - 0.60 um

f Rojo: 0.63 - 0.69 um

f Infrarrojo préximo: 0.76 - 0.90 um

¢ Rango Dinamico: posibilita que la informacion sea almacenada en 11 bits por pixel, con lo cual
redunda en un mayor rango dindmico que facilita el contraste y discriminacién de la informacion.

No obstante, los productos pueden ser entregados al usuario en 8 bits por pixel.

* La operacidn de sus bandas se resume en la tabla 5.3

Ancho de banda Resolucion espacial
Pancromatico 0,45 - los 0.90um I metro
Banda | 0,45 - los 0.53um (azul) 4 metros
Banda 2 0,52 - los 0.6 1 uwm {verde) 4 melros
Banda 3 0,64 - los 0.72um (rojo) 4 melros

0,77 - los 08Eum (cerca de

Banda 4 - '
infrarrojo)

4 melros

Tabla 5.3
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5.1.3.2 Aplicaciones y ventajas de las imdgenes IKONOS

Por el hecho de ser IKONOS el primer satélite comercial que brinda un producto de 1 m de
resolucidn espacial, se tiene la posibilidad de definir los tipos de estdndares para imagenes de alta
resolucidn. A través de estas imagenes, ofrece mds que simples datos, ya que brinda valiosa
informacidn que ayudara a los usuarios a tomar decisiones sobre la base de un cubrimiento diario.
A través de la utilizacion de productos elaborados por IKONOS y otros satélites tales como
LANDSAT, actualmente es posible que:

e Los agricultores pueden monitorear con mayor precision la condiciéon y vitalidad de sus cultivos y
predecir con mayor acierto sus volimenes de cosecha; ademads, pueden prevenir problemas vy
ahorrar importantes sumas de dinero a través de su determinacién en estados tempranos.

e Los cientificos ambientalistas pueden predecir tendencias en dreas de elevada fragilidad
ambiental.

e Los planeadores urbanisticos pueden evaluar los avances de planes comunales de viviendas y las
compaifiias de seguros pueden medir y mapear dafos a propiedades luego de desastres naturales.

¢ Los gedlogos ya no necesitaran recurrir a vuelos fotograficos para interpretaciones geolégico-
estructurales. A partir de la posibilidad que ofrece IKONOS de generar productos con elevado nivel
de resolucion y recubrimiento estereoscdpico, estas imagenes resultan comparativamente mas
ventajosas que las fotografias aéreas. Entre las ventajas merecen citarse:

1.- Mejor calidad métrica y geométrica. Con IKONOS es posible obtener una orto imagen que
cubra totalmente el drea de interés, a partir de sélo unos pocos puntos de control terrestre,
reduciendo asi considerablemente el tiempo de procesamiento.

2.-No requieren procesos de mosaicos.

3.- Posibilitan la visualizacidén e interpretacion estereoscdpica tradicional, mas la posibilidad de
realizar estéreo andlisis digital

4.- La interpretacion estereoscépica digital facilita el y la integracién de la informacion en una base
de datos georreferenciada, posibilitando la superposicidn y el modelado espacial.

5.- Permite la utilizacion de diferentes combinaciones de bandas espectrales, incluyendo
productos en infrarrojo, lo que aumenta considerablemente las capacidades de diferenciacion y
discriminacién.

6.- Posibilitan la obtencién de cartografia de alta calidad en diferentes escalas y combinaciones de
bandas, a partir de composiciones de mapas que incluyen diferentes capas tematicas
superpuestas, simbolos cartograficos, leyendas, etc.
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5.2 Conclusiones

La capacidad de la percepcidén remota tuvo un impdrtate impacto en la primer década del siglo XXI
ya que se agregaron cerca de 100 satélites a la configuracion de la constelacidon actual. El
desarrollo futuro de la percepcidn remota puede ubicarse en los esfuerzos que se hacen para
satisfacer las diversas necesidades de los usuarios de informaciéon geografica a través de la
continua mejora en la resolucion espacial de las imagenes; a este respecto, es probable que el
detalle de observacién tienda a desplazar el uso de la actual fotografia aérea para fines
cartograficos. En el otro extremo, la disponibilidad de imdagenes de baja resolucidon para amplias
coberturas permitira el monitoreo de las condiciones ecolégicas en visiones nacionales,
continentales y/o globales.

La frecuencia con la cual se podra observar el territorio debera ser también un aspecto en el que
los sensores remotos habran de competir. En esta amplia oferta de informaciéon cada vez mas
precisa y con mayor contenido, el usuario tendra la posibilidad de emplear imagenes digitales
georreferenciadas en complemento a los tradicionales mapas.

Entre las principales necesidades de informacién que se tienen y en las cuales la percepcién
remota ocupa un lugar estratégico estan la naturaleza de los recursos forestales, localizacion de
zonas agricolas, ubicacién de regiones ganaderas, distribucién de recursos pesqueros, prevencion
y mitigacidn de desastres naturales, regulacidn de la tenencia de la tierra, situacién de los recursos
hidraulicos y la observacidon de fendmenos meteorolégicos.

En los paises en desarrollo, en donde los recursos econdmicos, humanos y materiales para la
observacién de su territorio son limitados, se requiere de organismos administradores de datos de
percepcién remota que hagan mas eficientes las inversiones dedicadas a este rubro, armonicen el
desarrollo de estas tecnologias y constituyan bancos de informacién para cualquier consulta. Las
facilidades que otorga la tecnologia de la comunicacién en nuestros dias ofrecen interesantes
herramientas para el logro de estas funciones.

La mayoria de los paises cuentan con programas de cartografia apoyados en mayor parte en datos
satelitales, incluyendo al sistema de posicionamiento global (GPS)

Ademas de la gran cantidad de satélites que permiten multiples posibilidades y combinaciones
entre ellas, cada nueva misién tiene como meta incrementar la calidad de los datos (sensores mas
precisos, resolucion espacial, la periocidad o mejor seleccién de bandas). El detalle espacial y la
cantidad de bandas son los aspectos sobresalientes.
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La disparidad de los avances en percepciéon remota de cada pais es un reflejo de las diferencias
econdmicas, intereses politicos y sociales entre ellos. Asi, mientras en los paises desarrollados la
teledeteccion es ya una técnica sélidamente establecida e integrada en su totalidad a otras ramas
de la investigacidon; en los paises de menor desarrollo la teledeteccidn esta lejos de integrarse
plenamente a la solucidn de los problemas reales.

El establecimiento de estas soluciones autdctonas requiere una fuerte inversion en tecnologia y
capacidad, inversién de la cual se carece todavia en muchas regiones en desarrollo. En Africa, por
ejemplo, la infraestructura de teledeteccién de muchos paises (exceptuando Sudafrica) sufre una
grave escasez de recursos financieros, experiencia técnica y compromiso politico.

Pocos paises en el continente tienen programas espaciales activos, y muchos generadores de
politica simplemente no reconocen a la teledeteccion como una herramienta util para el
desarrollo.

Algunas organizaciones internacionales trabajan para mejorar esta situacién. La UN plataforma for
Space-based Information for Disaster Management and Emergency Response (UNSPIDER) realiza
talleres regionales y proporciona asesoria técnica a paises de manera individual. En 2008 envid un
grupo técnico a Burkina Faso para asesorar al gobierno en como incluir la tecnologia espacial en
sus planes de desarrollo.

De las conclusiones citadas anteriormente surge la necesidad de que México desarrolle su propio
sistema de percepcion remota ya que actualmente en américa latina varios paises como Colombia,
Chile, Venezuela, Peru entre otros ya cuenta o estan desarrollando sus propios sistemas de
percepcidn remota y por eso es la necesidad de hacer un andlisis de viabilidad de us sistema de
percepcién remota para el territorio mexicano

Cabe recalcar que dentro de este trabajo se tuvieron grandes obstdculos ya que casi no se cuenta
con mucha informacion en satélites de observacion terrestre y fue un reto porque se tuvo que
hacer una configuracién general de lo que fue la carga util, ademds que también se tuvieron que
buscar herramientas de trabajo como los softwares SPENVIS y STK.

Es importante sefialar que en este trabajo nos podemos dar cuenta que hace falta adentrarse y/o
conocer mas profundamente los sistemas de percepciéon remota. Se podria hacer un andlisis de
bandas espectrales, de sensores, resolucidn en los casos volcanes, derrames de petrdleo,
evaluacidn de riesgos sismicos y porque no hacer mejoras a la propuesta mas detalladas de este
trabajo

En los primeros capitulos 1,2 y 3 nos dio una vision muy general de cémo opera la percepcion
remota ya que no se contaba con conocimientos especificos de la percepcién remota y sirvié de
gran ayuda ya que para el capitulo 4 nos pudimos dar cuenta de que herramientas y que es lo que
teniamos que hacer para hacer una propuesta y un andlisis de un satélite de observacion terrestre,
y como se pudo observar se incluyen en un principio poner un marcha un primer satélite y
después otro todo esto para forman una constelacion de satélites de observacién de la Tierra
disefada para garantizar la continuidad de la disponibilidad de los datos de alta resolucion. Gracias
a esta capacidad es posible actualizar regularmente la cartografia nacional liberdndose de los
condicionantes derivados de los efectos estacionales y ademads que estan en fase a 1802 sobre la
misma érbita de la constelacion
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Apéndice A

Siglas de sensores

Tabla A-1. Algunos de los acronimos mds comunes del sistema de un sensor remoto.

Acrénimo Nombre Referencia

SeaWiFS Sea-viewing Wide Field-of- Bames and Holmes, 1993
view Sensor

SPOT Systeme Probatoire Chevrel et al...1981
d’Observation

SSM/I Special Sensor Hollinger et al...1990
Microwave/Imager

TIMS Thermal Infrared Kahle and Goetz,1983
Multiespectral Scanner

™ Thematic Mapper Engel and Weinstein,1983

TMS Thematic MapperSimulator Myers and Arvesen,1995

VHRR Very-High Resolution Kramer,2002
Radiometer

VIIRS Visible/Infrared NPOESS
Imager/Radiometer Suite

WiFS Wide Field Sensor IRS-IC

ADEOS Advanced Earth Observing Kramer,2002
Satellite

AIS Airbone Imaging Spectrometer Vane et al...1984

ALI Advanced Land Imager Ungar et al...2003

AOCI Airbone Ocean Color Imager Wrigley et al...1992

APT Automatic Picture Bonner, 1969
Transmission

ASAS Advanced Solid-State Array Irons et al...1991
Spectroradiometer

ASTER Advanced Spaceborne Asrar and Greenstone, 1995
Thermal Emission and
Reflection Radiometer

AVHRR Advanced Very High Kramer, 2002
Resolution Radiometer

AVIRIS Airbone Visible/Infrared Poter and Enmark, 1987
Imaging Spectrometer

CZCS Coastal Zone Color Scanner Kramer, 2002

ETM+ Enhanced Thematic Mapper Kramer, 2002
Plus

GOES Geostationary Operational Kramer, 2002
Environmental Satellite

HCMM Heat Capacity Mapping Short and Stuart, 1982

Mission
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HIS
HYDICE

HyMap
IRS
JERS

LISS
MAS
MERIS
MISR
MODIS
MMS

MTI
RBV

HiperSpectral Imager
Hyperspectral Digital Imagery
Collection Experiment
HYperspetral Mapper

India Remote sensing Satellite
Japanese Earth Resources
Satellite (Fuyo-1 Post-launch)
Linear Self Scanning Sensor
Modis Airbone Simulator
Medium Resolution Imaging
Spectrometer

Muli-angle Imaging
SpectroRadiometer
Moderate Resolution Imaging
Spectroradiometer
Multiespectral Scanner System
Multispectral Thermal Imager
Return Beam Vidicon

Kramer, 2002
Basedow et al...1995

Huang et al...2004
Kramer, 2002
Nishidai, 1993

IR

M\S/ers and Arvesen, 1995
Curran and Steele,2005
Diner et al...1989
Salomonson et al.., 1989
Lansing and Cline, 1975

Szymanski and Weber,2005
Kramer,2002
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