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Resumen
Se presentan los subsistemas que se han desarrollado en diversas instituciones educativas y 
de investigación del país para dar forma al microsatellite Satex, que en términos 
tecnológicos constituye el primer satélite que ha sido completamente diseñado y fabricado 
por mexicanos. Se expone una visión global acerca de las especificaciones y operación de 
los subsistemas estructural, control térmico, estabilización, comunicaciones, telemetría y 
comando, computadora de vuelo, estación terrena y software de operaciones, que dan 
forma a la plataforma del satélite, enfatizando los resultados e innovaciones alcanzadas 
hasta el momento. Finalmente, se menciona el programa de trabajo del proyecto y se 
presentan alternativas de trabajo futuro en el área.

Descriptores: microsatélite, subsistemas satelitales, telecomunicaciones, tecnología espacial, 
desarrollo tecnológico.

Abstract
The microsatellite subsystems developed by several research institutions from all over the country for the first 
everfully designed and manufactured domestic space vehicle are presented in this paper. In particular, speci- 
fications and operations details regarding satellite subsystems such as structural design, thermal control, 
spacecraft attitude, Communications, telemetry and command, flight Computer, ground station and system 
software are explained. In addition, the obtained results for every subsystem and some incorporated innova- 
tions are discussed. Finally, a project schedule as well as foreseeable future work in the area is mentioned.

Keywords: microsatellite, satellite subsystems, telecommunications, space technology, technology 
development.

Introducción

México ha realizado dos intentos para colocar 
satélites experimentales en órbita, ambos por parte 
de la UNAM, quien tramitó la adquisición de un 
paquete de tecnología abierta (UNAM, 1996) para

construir un microsatélite tipo AMSAT OSCAR, de 10 
Kgs, cuyos derechos de autor pertenecen a la "Radio 
Amateur Satel l i te  Corporat io n” (AMSAT, 1999), 
mejor conocida  como AMSAT. El experimento 
propuesto en ambos saté l i tes  fue innovador al 
constituir la primera misión satelital orientada a la 
investigación as tronómica,  particularmente en
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cuanto a la detección de meteoritos que penetran la 
atmósfera terrestre,  (Ham Radio Online, 1996), 
desafortunadamente ninguno de ellos logró alcanzar 
un desempeño sustantivo para validar sus 
operaciones,  lo que significó un retraso a los 
incipientes in tentos  nacionales  para colocar  
equipos de alta tecnología en el espacio.

En la época  en que se fabricaron los 
m icrosaté l i te s  UNAMSAT-A y UNAMSAT-B 
(identificado en Internet como: México-OSCAR-30) 
se gestó también el proyecto microsatelital Satex 
con ob je t iv os  más amplios y am bic io so s  en 
términos de desarrollo de tecnología.  Esto es, se 
propuso el desarrollo de un microsatélite de 55 Kgs, 
cuyos subsistemas fueran diseñados, fabricados y 
validados por investigadores,  te c n ó lo g o s  y 
estudiantes de nuestro país, con el propósito de 
generar un sa té l i te  de autoría c o m ple tam en te  
nacional. De este modo, se planteó el desarrollo de 
los subsistemas de potencia,  estructura, control 
térmico, comunicaciones,  telemetría y comando, 
control de estabilización, instrumentación de vuelo 
y carga útil (experimentos por realizar); los cuales 
consti tuyen retos de gran magnitud, a los que 
aunádamente se agregó un factor de complejidad 
organizacional al ser propuestos como un proyecto 
que aglutina a las inst i tuciones  educativas más 
relevantes de nuestro  país,  com o son el IPN, la 
UNAM, el CICESE, el CIMAT, el C1TEDI, el CENAM y 
el INAOE, (Figura 1).

El proyecto ha enfrentado contratiempos diversos, 
como la devaluación que experimentó la moneda 
mexicana en diciembre de 1994,  que ocurrió 
prác t icam ente  a la par de la entrega del primer 
financiamiento por parte del hoy extinto Instituto 
Mexicano de las Com unicacio nes .  Ante tal 
contingencia financiera y debido a que los recursos 
se manejan en p esos ,  el proyecto  perdió 
significativamente la capacidad de compras y ya 
para 1995, los equipos de trabajo mermaron sus 
avances. A esta fase le siguió la etapa de búsqueda 
de un segundo f inanciamiento ,  el cual fue 
autorizado por T e lec o m u n ic ac io n e s  de México 
(TELECOM) en diciembre de 1997; sin embargo, por 
diversas circunstancias,  el e jercicio del mismo se 
inició hasta noviembre del 2000. Durante el período 
de espera de los recursos financieros, el trabajo en 
cada subs is tema sate l i ta l  fue muy variable,  
limitándose a las iniciativas de los investigadores 
re sp onsab le s  y a los apoyos  locales  de cada 
institución. Con el ejercicio de la segunda fase de 
f inanciamiento ,  el proyec to  se reactivó 
nuevamente, de tal forma que hoy en día están por 
finalizar cada uno de los subs is tem as  del 
microsatélite.

Como resulta lógico pensar, el desarrollo de un 
s a t é l i t e  con las c a r a c t e r í s t i c a s  c i ta d a s ,  ha 
re quer id o mayor invers ión que los s a té l i t e s  
UNAMSAT, adem ás  de grandes  e s fu erzos  de 
investigación, tiempo de desarrollo, organización

Figura 1. Instituciones gue participan en el proyecto multi institucional Satex
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y apoyos. Si bien, se fomentaron acercamientos  
con compañías como la "Hughes” y con diversas 
universidades extran jeras ,  las asesor ías  que se 
lograron ob tener  fueron superficiales,  debido a 
que las o r g a n iz a c io n e s  que cu e n tan  con és ta  
t e c n o lo g ía  no e s tá n  d is p u e s ta s  a compart ir la  
gratuitamente.  P or ta le s  razones, el proyecto ha 
desarrollado tecnología  satel ital  mexicana para 
cada uno de sus subsistemas, aspecto  que podrá 
redundar no s ó lo  en la pos ib i l idad  de realizar 
t r a n s f e r e n c ia s  de t e c n o l o g í a  a favor de las 
instituciones participantes,  sino en la posibilidad 
de generar proyectos más ambic iosos  en el área 
m ed iante  nuevos  c o n v e n io s  o p r o y e c to s .  Por 
e jem plo ,  se ab ren  o p o r tu n id a d e s  s u m am e n te  
favorab les  en el cam p o de s a t é l i t e s  muy 
p e q u e ñ o s  y por t a n to  e c o n ó m i c o s ,  c o m o  los 
nanosatél ites ,  particularmente aquellos de 1 a 3 
kgs de masa, o bien, minisatél ites de aplicación 
e s p e c í f i c a  de 100 a 500  kgs con  dem andas  
exigentes de estabilización.

El propósito del grupo de trabajo es establecer 
m ecan ism os  de cont inu idad  en el campo 
te c n o l ó g ic o  de desarro llo  que puedan
eventualmente conducir a esquemas similares a 
los que se han implantado en universidades que 
cuentan  con una b as ta  exper ienc ia  y amplio 
reconocimiento  mundial en el área, como son la 
Universidad de Surrey (UK), la Universidad de Stan- 
ford (USA), la Universidad de Weber (USA), 
etcétera.

Bajo este escenario, actualmente se termina de 
fabricar el microsatélite Satex, cuyos subsistemas 
se describen a continuación.

Descripción técnica del microsatélite

El microsatél i te  Satex t iene una masa de 55 kg, 
forma cúbica con tableros solares en cuatro de sus 
caras (Vicente, 1994) y (Sosa,  1998) . De las dos 
caras restantes, una aloja la interfaz con el sistema 
de lanzamiento,  las antenas de com unicaciones 
para telemetría  y com ando,  además de incluir 
ventanas para tres de los experimentos o cargas 
útiles. Esta cara se orientará hacia Tierra cuando el 
satéli te  sea orbitado para que los experimentos 
tengan contacto visual con nuestro planeta. En la

cara opuesta se ubicará el gradiente gravitacional 
comprimido, que, al ser liberado, se extenderá por 
seis  metros llevando dos m agnetóm etros  y una 
masa terminal de 2.2 Kgs. En cuanto  al t iempo 
máximo de eclipse, éste será de 34.8 minutos y el de 
iluminación de 66.07 minutos.

La autonomía operativa del satélite se obtiene 
con infraestructura fundamental  denominada 
plataforma,  que com prende la estructura del 
sa té l i te ,  el subs is tem a de potenc ia ,  medios de 
control térmico, el subsistema de comunicaciones, 
subsistema de telemetría y comando, el subsistema 
de estabilización y la computadora de vuelo.

Por características de la órbita de vuelo y por el 
movimiento de rotac ió n de nuestro  planeta 
alrededor de su eje polar, el satélite se desplazará 
por todo el globo terres tre ,  por lo cual resulta 
sumamente  útil en términos  de captura de 
imágenes; sin embargo, también es útil para ciertas 
aplicaciones de comunicaciones. Por otro lado, su 
estación de supervisión y control estará ubicada en 
Ensenada B.C., en tan to  que su diseño se ha 
realizado para alcanzar al menos 1 año de vida.

Subsistema estructural

La estructura const ituye el espacio  físico de 
alojamiento y de fijación mecánica para los equipos 
del satélite, además de ofrecer integridad y rigidez al 
vehículo espacial.  También permite absorber las 
cargas y los esfuerzos mecánicos,  así como los 
esfuerzos térmicos que se producirán en las fases de 
integración, certificación, lanzamiento y operación 
orbital.

Asimismo, la estructura constituye la tierra física 
de los equipos de a bordo y se utiliza como medio 
de disipación de calor para producir una 
homogeneización de la temperatura del satélite, a 
pesar de ¡as tempera turas  extremas que se 
presenten durante el vuelo espacial.

El diseño estructural  se basa en un cuerpo 
central  ci lindrico en el que se fi jan tres placas 
perpendiculares, como se ve en la figura 2, sobre las 
cuales se alojan todos los equipos que componen 
al satélite. Adicionalmente, las placas ubicadas en 
los extremos constituyen dos de las paredes del 
satélite (Parada, 1999).
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El diseño y la validación teórica de la estructura se 
realizó con t é c n ic a s  de e le m e n to  f inito,  de tal 
forma que al construirla con aluminio 7075-T6 con 
baño de Alodyne, presenta una masa de 10.4 kg y 
un volumen disponible para equipos de 35 litros 
aproximadamente (Figura 2). Sus datos de rigidez 
estructural están determinados por una frecuencia 
lateral fundamental  mínima de 50 Hz y una 
frecuencia longitudinal fundamental  mínima de 
100 Hz.

Figura 2. Estructura de vuelo fabricada para el 
microsatélite Satex

Subsistema de control térmico

El control térmico se realiza por medios pasivos, 
es to  es,  mediante la reflexión del calor emitido 
por el sol, así como por la conducción física y por 
la disipación de calor a través de la estructura del 
s a té l i te .  En el exterior,  se util izarán cub ier tas  
multicapa de protecc ión ,  paralelamente al in te 
rior del sa té l i te  los equipos  se han ubicado de 
acuerdo con un análisis térmico  para proyectar 
una temperatura interna promedio de entre - 3  a 
+ 5 grados centígrados de acuerdo con el uso de
los equipos .  Adic ionalmente ,  el subs is tem a de

telemetría registra la temperatura de 25 sitios del 
satél i te  para conocer  su temperatura operativa. 
Con esta información,  el personal  de control  de 
misión en Tierra podrá ac t ivar  o d e sac t ivar  
equipos para generar cambios de temperatura en 
sitios particulares del vehículo espacial.

Subsistema de potencia

Este subsistema cuenta con un microprocesador 
digital de calificación militar que realiza de forma 
eficiente y versátil la supervisión y administración 
de energía eléctrica para los equipos del satélite, 
tan to  en per ío dos  de i luminación como en 
períodos de eclipse.

El subsistema comprende los tableros solares, 
ba ter ías ,  medios  para regular la carga de las 
baterías y convertidores de corriente directa con 
los cuales se realiza el control y la distribución de 
los voltajes para cada equipo del satélite. Cuenta 
además con s e n s o r e s  lo c a le s  para medir las 
corrientes entregadas por cada tablero solar, la 
corr ie n te  drenada por las b a te r ías ,  así  como 
s e n s o r e s  de volta je  para bater ía s  y sensores  
lo c a le s  de tem peratu ra  u b icad o s  en s it io s  de
importancia.

El subsistema de potencia tiene la capacidad de 
a l imentar  a los s igu ientes  e xp e r im e n tos :  una 
cámara digital con un consumo de 10W durante 5 
minutos, un transmisordeVHFcon un consumo de 
20W durante 1 5 minutos,  un transmisor  de UHF 
con un consumo de 1 0W durante 1 0 minutos y un 
transmisor láser con un consumo de 24W durante 
15 minutos  (Calvillo, 2000) .  Para ello,  el 
subsistema capta la energía proveniente de cuatro 
paneles solares, cada uno formado por un arreglo 
de 70 celdas de silicio en serie que generan 25 .2W, 
2 IV a 1,2A y cargan a una batería compuesta por 
un arreglo de dos cadenas en paralelo de 1 6 celdas 
en serie  de NiCd de carga rápida,  las cuales 
ofrecen 32 .5V a 3.8 AH. A partir de ésta se utilizan 
convert idores  DC/DC para proveer 5 niveles de 
volta je :  + 2 4 V a 9 0 0 m A ,  + 1 2 V a  1 0 0 m A ,- 1 2 V a  
60mA, + 5V a 600mA y -5V a 60mA.

Hace más de un año se han realizado pruebas de 
carga y descarga a numerosos grupos de baterías, 
de las cuales se lleva un registro de
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comportamiento para elegir entre ellas a las que se 
utilizarán en el microsatélite (Figura 3).

En cuanto al procesador de este subsistema, se 
encuentra  enlazado en red con todas  las 
microcomputadoras instaladas en el satélite, lo que 
le confiere  una amplia versati l idad operativa 
(Vicente, 1999 a).

Figura 3. Pruebas de certificación de las baterías del 
satélite

Subsistema de comunicaciones

Está compuesto por dos transmisores, principal y 
redundante, que operan en la banda de 138 a 144 
MHz, asimismo por dos receptores,  principal y 
redundante, en la banda que va de 395 a 405 MHz, 
con los cuales se realizarán comunicaciones digitales 
entre satélite y Tierra a velocidades de 1200, 2400 y 
4800 bauds, utilizando modulación FSK. De los 
equipos utilizados, uno de ellos, tanto transmisor 
como receptor fue to talmente  desarrollado en 
nuestro país utilizando componentes de calificación 
militar (Conte et a i ,  1995), (Figura 4).

Las antenas de VHF / UHF están compuestas por 
dos arreglos de dos m o n o p o lo s  loca lizad os en la 
cara sur del satélite, cada uno inclinado a 45°, éstas 
se encuentran ubicadas en la placa inferior de la 
estructura por su cara exterior.  Los monopolos  
miden 41 cm de longitud y están fabricados con 
cinta de acero f lexible con el fin de que puedan 
plegarse durante el lanzamiento.

Figura 4. Prototipo de ingeniería de los equipos de 
comunicaciones del microsatélite

Para ofrecer seguridad durante el lanzamiento, las 
antenas  se mantendrán separadas  con cinta de 
tef lón,  de igual forma, se separarán de tierras 
e lé c tr icas ,  de modo que aún plegadas puedan 
transmitir y recibir aunque con menor ganancia.

Computadora de Vuelo (CV)

El microsatéli te  fue desarrollado con una 
arquitectura de instrumentación distribuida (Vicente 
e ta i ,  1996) y (Vicente, 2000), con atributos especiales 
tanto de redundancias como de tolerancia a fallas, 
(Vicente, 1994). Para ello, se interconectaron las 5 
microcomputadoras que utiliza el satélite por medio 
de una red de área local 100% redundante y tolerante 
a fallas (Vicente, 1999 a).

El concepto de instrumentación es similar al de 
los sistemas "fly-by-wire” utilizados en aeronaves 
modernas que permiten reducir el cableado entre 
equipos  y, al mismo tiempo,  incrementar su 
versatil idad operativa y sus capac id ades  de 
programación.  En cuanto  a la CV, t iene bajo su 
responsabil idad las tareas  de inicio de vida del 
saté l i te ,  control  de estabi l ización del vehículo,  
servidor de la red de área local a bordo, detección  
de fallas, la formación y el envío de telemetría, así 
como la recepción  de com andos ,  misiones y 
programas (Vicente et a i ,  1996).

Por tales razones, la computadora de vuelo se 
desarrolló principalmente  con com ponen tes  
electrónicos de tipo militar para que de esta forma
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se incrementen las posibilidades de sobrevivencia 
durante la fase de lanzamiento espacial y la fase de 
operación estable en el espacio. Adicionalmente, 
su arquitectura hace énfasis especial en cuanto a 
medios de reconfiguración, por hardware y por soft
ware, para tolerar diversos tipos de fallas (Vicente et 
a i ,  1997 a). Por ello,  la CV dispone de una 
arquitectura modular que integra tres tar jetas de 
procesadores, de las cuales una se utiliza a la vez 
para contro lar el sa té l i te ,  en tan to  que las dos 
restantes quedan disponibles como refacciones en 
frío (Vicente et al.,  1997 b). Cada tar je ta  de 
procesador  reúne los recursos  n e c e s ar io s  para 
realizar las operaciones de automatización en el 
satélite (Vicente, 2000), (Vicente y García, 200 1).

En el proyecto  Sa tex  también se generó 
tecnología para realizar mantenimiento automático 
a la computadora de vuelo, para ello se propuso y 
se desarrolló un experimento de arquitectura de 
computadoras, que conforma periódicamente una 
arquitectura tolerante a fallas Bizantinas haciendo 
uso de todas las com putadoras instaladas en el 
satélite. El experimento se denomina arquitectura 
semivirtual to leran te  a fallas Bizantinas (TFB), 
primero y único en su tipo en el área de 
microsatélites (Vicente y García, 200 1), comparable 
sólo con la computadora TFB que utiliza el módulo 
Zvezda de la Estac ió n  Espacial  Internacional ,  
(Feichtinger, 2000).

La orden para realizar la conmutación de 
computadoras se puede realizar manualmente (por 
comando desde la estac ión terrena) o bien, por 
medios totalmente automatizados con la ayuda de 
algoritmos desarrollados especia lmente  en el 
proyecto para e jecutar de forma automática las 
tareas de diagnóstico, detección y reconfiguración 
de la computadora de vuelo.

Adicionalmente, la CV (Figura 5), contiene una 
unidad de conmutación de estado sólido que permite 
transferir toda la instrumentación del satéli te  
(sensores, actuadores, canales de comunicaciones y 
líneas de entrada/salida) hacia cualquiera de las tres 
tar jetas de procesamiento ;  una unidad de 
multicanalización que permite adquirir hasta 48 
señales eléctricas provenientes de sensores;  una 
unidad de filtrado y recorte para señales de sensores; 
electrónica para la red de área local del satélite, tanto 
parte principal como redundante;  electrónica de 
protección de efecto  " latch-up" para el único 
componente que no cumple con la norma militar 
MIL-STD-883; además de manejadores de línea para 
algunas de las señales digitales de entrada y salida de 
la computadora (Vicente, 1999 b).

La computadora de vuelo se complementa con 
otro módulo que aloja la e lec trónica  de 
acondicionamiento  para señales de sensores de 
temperatura, magnetómetros,  corriente y voltajes 
consumidos por diversos equipos del satélite.

Figura 5. Prototipo de pruebas de la computadora de vuelo
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Subsistema de estabilización
Satex cuenta con dos medios de estabilización, uno 
por medio de un gradiente gravitacional (sistema 
pasivo) y otro que utiliza bobinas de torque magnético 
(sistema activo) que al interactuar con el campo 
magnético terrestre permiten generar pequeñas 
fuerzas programables para estabilizar al satélite de 
acuerdo con las necesidades de apuntamiento de los 
experimentos (Tapia e Iturriaga, 1996). Durante la fase 
de estabilización activa intervienen sensores de 
magnetometría y sensores finos de sol, con los cuales 
se determinan las referencias de apuntamiento del 
satélite en tiempo real.

Para e s te  s u b s is te m a  se ha desarrollado un 
simulador que corre en PCs, con el cual se visualiza 
la e s tab i l izac ión  autom atizada del s a té l i te .  El 
simulador resuelve el modelo de dinámica orbital 
de acuerdo con la matriz de inercia del satél i te  y 
con los datos probables de lanzamiento, además 
de integrar el modelo  del campo m agnético  
te r res tre  en tod o  el p laneta  y un modelo de 
determ inac ión de o r ie n ta c ió n  en tres e jes  que 
permite c o n o c e r  la p os ic ió n  del s a té l i te .  El 
simulador obtiene los datos de apuntamiento del 
sa té l i te  d i re c ta m e n te  de los m odelos .  
Adicionalmente se ha desarrollado software de 
alta calidad que permite visualizar los resultados 
de estabilización por computadora, con ello se ha 
realizado la validación teórica de la estabilización 
del satélite.

Con base en las herramientas indicadas, se han 
desarrollado los algoritmos de estabil ización en

dos fases  princ ipales ,  para e jecu tar los  en la 
computadora de vuelo. La primera contempla la 
reducción de las revoluciones  por minuto del 
satélite, después de que sea liberado por el sistema 
de lanzamiento.  Esta fase t iene por ob jet ivo  la 
reducción de problemas de dinámica de vuelo en el 
vehículo que pudieran afectar la liberación segura 
del Gradiente Gravitacional (GG). Una vez liberado 
el GG, se persigue que la estabilización se restrinja 
en valores de rango dinámico. Para ello, la segunda 
fase  de es tabi l izac ió n  contem pla  el a lcance  de 
márgenes de estabi l izac ión  impuestos por los 
experimentos  del sa té l i te ,  además de seguir 
cons id erando la adición de pertu rbaciones  
ambientales en el control  del apuntamiento del 
vehículo. Se señala nuevamente que los algoritmos 
de vuelo determinarán el apuntamiento del satélite 
con la información de los sensores  de 
magnetometría y de los sensores finos de sol.

Con el propósito de validar experimentalmente 
el p roceso  de es tabi l izac ió n ,  ac tu alm ente  se 
instrumenta una mesa suspendida en aire (Prado et 
al.,  1998),  (Figura 6). Con ella se realizará la 
validación física de la estabilización del satélite en 
laboratorio,  en ausencia de fricción, aunque se 
presenten aún ciertas perturbaciones (gravedad, 
efecto coriolis, etcétera) que no existirán en la fase 
de vuelo espacial.  En este caso,  la suspensión en 
aire de un cuerpo similar al satél ite constituye el 
medio terrestre que con más cercanía simula las 
condiciones  de vuelo espacial y a su vez, el más 
económico de trabajar.
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Subsistema de telemetría y comando 
(TyC)

Este subsistema está completamente integrado en 
la computadora de vuelo por medio de software que 
se encarga de ordenar la energización del equipo de 
comunicaciones y de realizar la recepción, ya sea 
de comandos,  misión, o nuevos programas desde 
Tierra. De la misma forma,  el software realiza 
per iódicamente el muestreo,  almacenamiento  y 
paquetización de telemetría (datos de sensores y 
de estado operativo de equipos), la cual se envía 
hacia Tierra cuando el sa té l i te  aparece  en el 
horizonte de vista de la estación terrena (Vicente et 
al., 1996),(Vicente et ai., 1997a)y  (Vicente y García, 
2001 ) .

Cuando se reciben comandos en línea, el sof t
ware de vuelo los ejecuta inmediatamente cuando 
son del dominio de la CV, y cuando pertenecen a 
cualquiera de las cargas útiles los transfiere de 
inmediato a la computadora indicada por medio de 
la red de área local.

Respecto a los comandos de misión, una vez 
decodificados se almacenan en una pila de comandos 
para calendarizarlos, a partir del momento en que el 
satélite esté fuera de vista de su estación terrena 
(como en el caso de los comandos de captura de 
imágenes en sitios específicos del globo terrestre).

Debido a que la CV cont iene  3 tar jetas de 
procesadores, el subsistema de TyC puede continuar 
operando aun después de haber ocurrido fallas 
totales en dos de esas tarjetas (Vicente, 1999 b).

Estación terrena de control, telemetría y 
comando

Una vez orbitado el microsatélite, el único medio de 
interacción con él será por medio de su estación 
terrena. De esta forma, con el enlace de 
comunicaciones de bajada se tendrá a cceso  a la 
telemetría,  a los datos de los experimentos del 
satélite y al estado operativo de los equipos de mayor 
interés,  por otro lado, con el enlace de 
comunicaciones de subida se tendrá la posibilidad de 
enviar comandos en línea (de ejecución inmediata), 
misiones (colección de comandos por e jecutarse 
cuando el satélite esté fuera de vista de la estación 
terrena) o bien, nuevos programas operativos para la

computadora  de vuelo del vehículo espacial  
(Vicente et al., 1996) y (Pacheco et a i, 1997).

La estac ión terrena estará compuesta por un 
sistema de rastreo para incrementar la calidad de los 
enlaces de comunicaciones, el cual será controlado 
por medio de una computadora que contendrá las 
efemérides del satélite (Conte et a i ,  1995). También 
contará con equipos de comunicación para recibir y 
transmitir señales desde y hacia el satél ite,  
respectivamente, (Figura 7). Además, incorporará 
una computadora que interaccionará directamente 
con el software de operaciones del satélite, es decir, 
con el software de la computadora de vuelo del 
microsatélite.

Desde el punto de vista del hardware, la estación 
terrena estará compuesta por un par de antenas tipo 
"yagi", una para recepción y otra para transmisión, las 
cuales fueron diseñadas para frecuencias de 400 MHz 
y 148 MHz respectivamente;  un rotor EMOTO 
EV700D5X que controlará el movimiento de las 
antenas, con desplazamiento en elevación (180°) y en 
asimuth (360°); un controlador de rotor (Dual Drive 
Controller) tanto en elevación como en azimuth, que 
será comandado desde el laboratorio de recepción 
vía satél ite,  y una computadora personal que 
comandará la configuración del rotor y el seguimiento 
automático del satélite por medio de un paquete de 
software. Adicionalmente se tendrá un radio 
transmisor -  receptor 1COM IC -  970H, que es 
manejado por computadora (Conte et a i ,  1995). Las 
frecuencias de trabajo del radio transmisor- receptor 
son: 1 -  150.0MHz, 430.0 -  450.0 MHz, 50 -  905 MHz 
(Con la unidad de recepción U X -  R96).

Software de estación terrena

El software de e s ta c ió n  terrena (SET) se ha 
desarrollado con una interfaz gráfica de gran 
calidad de presentación y amigable (Figura 8). El 
a c c e s o  a los recursos de software se realiza por 
medio de botones virtuales de función específica, o 
bien, a través de la barra de menú. De esta forma, se 
t iene a c c e s o  a diversos t ipos  de comandos 
sate l i ta les ,  a los que se divide en com andos  en 
línea y com andos  de misión (agrupación de 
comandos). Permite además, el envío de programas 
a cualquiera de las com putadoras  del saté l i te  y
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tam bién permite so l ic i tar  y capturar dos t ipos 
de t e le m etr ía  (normal y e s p e c i a l ) .  En vista de 
que la telemetría normal reporta el diagnóstico  
de los equipos del satél i te ,  ante  c asos  de falla el 
SET genera  a larm as  audit iv as  y v isu a le s  para 
alertar a los usuarios en Tierra (Vicente y García, 
2001 ) .

Figura 7. Sistema de rastreo y radio-modems de la 
estación terrena de control microsatelital

El software también  permite definir valores de 
alarma límite para cada se n s o r  del sa té l i te ,  así 
como a lm acen ar los  en una base  de datos  para 
tenerlos permanentemente disponibles.  Cuando 
alguno de los s e n s o r e s  s o b r e p a s a  sus l ímites 
o p e ra t iv o s ,  el so f tw are  de e s t a c i ó n  terrena
realiza la d e t e c c i ó n  de e s t a d o s  operat ivos
anómalos en el satélite . Otro aspecto  de interés
del software radica en su capacidad para detectar
a u t o m á t i c a m e n t e  la p re s e n c ia  del s a té l i t e ,
cuando é s te  a p a r e c e  en el h o r izonte  de la
estación terrena (Vicente, 2000).

De igual modo, una vez que se establecen las 
com unicac io nes  entre sa té l i te  y Tierra, permite 
elegir la forma en que se enviará una nueva misión 
al saté l i te ,  e s to  es,  se puede elegir entre una 
transmisión de misión por medios manuales o 
automáticos. Este último aspecto operativo será de 
gran utilidad cuando el satélite visite su estación 
terrena de madrugada,  ya que será posible 
transferir le  una nueva misión de traba jo  y la 
recepción de telemetría de forma automatizada,  
sin la presencia de personal de control satelital.

Adicionalmente, el software permite interactuar 
con las cargas útiles del vehículo espacial  (por 
medio de comandos e jecu tados  en línea) ya sea 
para transmitir les  parámetros ,  o bien, para 
capturar información en línea (datos operativos, 
imágenes, etcétera) de los experimentos realizados 
en el satélite.
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Figura 8. Software de estación terrena
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Conclusiones
Se ha presentado la descripción de la plataforma de 
vuelo que se ha desarrollado para el microsatélite 
Satex,  la cual se planea integrar en los próximos 
meses  ( junto con los experim entos  que se 
realizarán en órbita)  en el cuarto limpio de la 
Escuela de Aeronáutica, de la ES1ME, IPN. Una vez 
integrado el vehículo espac ial  se formalizará el 
lanzamiento en órbita polar, pos ib lem en te  por 
medio de un sistema de lanzamiento Ruso debido a 
que sus programas de vuelo son compatibles con el 
calendario de la misión Satex.

Para el desarrollo de cada uno de los subsistemas 
descritos en este trabajo se han realizado grandes 
esfuerzos de investigación y desarrollo 
tecnológico, de tal forma que además de la misión 
microsateli tal,  el grupo de traba jo  del proyecto 
adquirió importantes experiencias y la capacidad 
tecnológica para realizar proyectos más ambiciosos 
en el área de satélites. Si bien, el microsatélite Satex 
no cuenta con un sistema de propulsión (el único 
subsistema satelital que no incluyen la mayor parte 
de los microsatél i tes)  se debe subrayar que el 
microsatél i te Satex fue diseñado para utilizarse 
como un laboratorio espacial de alta complejidad y 
de alta versatilidad, con el cual se esperan obtener 
grandes beneficios científicos y tecnológicos, que 
de otra forma resultarían difíciles de generar para un 
país como el nuestro. Por tal razón, se dedicaron 
grandes esfuerzos para dar flexibilidad de uso tanto 
al software de operaciones del satélite, como al soft
ware de control y de supervisión en Tierra. Con tales 
herramientas se tienen planeadas pruebas de gran 
importancia en cuanto a estabilización satelital en 
tres e jes ,  con las cuales se pretende reunir 
suficientes experiencias para controlar sistemas 
activos de propulsión. De esta forma, se abrirán 
puertas tecnológicas para poder fabricar satélites de 
mayor masa y de mayor potencial  de aplicación,  
tanto en telecomunicaciones como en percepción 
remota.

Por otro lado, con la experiencia obtenida en 
microsatélites, el grupo de trabajo también tiene un 
amplio potencial para desarrollar nanosatélites de 
1 a 3 Kgs, los cuales tienen una gran conveniencia 
tecnológica y financiera, debido a que sus costos 
de fabricac ión y de lanzamiento  se reducen

drásticamente. Como se percibe, la tecnología que 
utilizan en e lec trón ica ,  te le c o m u n ic ac io n e s  y 
materiales es la más moderna, por lo que ofrecen 
ventajas significativas en cuanto a masa, potencia 
consumida,  volumen, rendimiento operativo y 
tiempos de fabricación.
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