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Resumen. Un sistema de orientacién activo para satélites es prioritario cuando se desea
apuntar algin instrumento, como una cdmara para obtener imagenes de la superficie terrestre.
Los métodos que guian la implementacién de los sensores para sistemas de orientacién estian
formulados para programas y proyectos espaciales en los cuales los satélites son de gran tamaifio,
con amplios recursos econémicos y humanos, esos métodos no se pueden implementar en su
totalidad en un proyecto CubeSat con recursos limitados. Nuestra propuesta empieza con una
definicién y andlisis de requerimientos. Se seleccionaron algunos sensores para la realizacién de
experimentos y toma de medidas para el diseno y desarrollo de una tarjeta de circuito impreso
que permita la integracién de los sensores del sistema de orientacién y se comunique con el
computador del satélite. Presentamos nuestra experiencia en la evaluaciéon de los sensores y
consideraciones de diseno para su implementacion en un sistema de control y determinacion de
orientacién para satélites pequefios. Ademas de la seleccién de los componentes, presentamos
las fases de requerimientos, seleccién de componentes y consideraciones de disefio para el uso de
los sensores del sistema de orientacién del satélite. Consideramos que nuestra experiencia es til
para grupos de trabajo con poca experiencia o que quieren incursionar en una mision satelital
pequeiia con el desarrollo de su sistema de orientacion.

Palabras Claves. CubeSat; Sistema de Determinacién de Orientacién; Libertad 2.

Abstract. An active determination system for satellites has priority when it is wanted to
point some instrument, such as a camera, in order to obtain images of the Earth’s surface. The
methods that guide the implementation of sensors for determination systems are formulated
for space programs and projects in which satellites are large, with extensive economic and
humans resources, these methods cannot be fully implemented in a CubeSat project with
limited resources. Our proposal begins with the definition and analysis of requirements. Some
sensors were selected for conducting experiments and take measurements in order to design
and development a print circuit board that would allow the integration of the sensors of the
orientation system and communicates with the satellite computer. We present our experience
in the evaluation of sensors and design considerations for its implementation in an Attitude
Determination and Control System for small satellites. In addition to the selection of the
components, we present the phases of requirements, selection of components and design
considerations for using sensors of the satellite attitude system. We believe that our experience
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is useful for working groups with few experience or who want to move into a small satellite
mission with the development of its attitude system
Keywords. CubeSat; Attitude Determination System; Libertad 2.
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1. Introduccién

El desarrollo del estandar CubeSat por la Universidad de Stanford y el Politécnico de
California en 1999 [1, 2, 3, 4], abri6 la puerta a universidades e industrias para realizar misiones
satelitales de corto plazo y a bajo costo de operacion y produccién, con objetivos de investigacion,
tecnoldgicos y comerciales [5, 6, 7].

Un CubeSat es un satélite en forma de cubo de 10 cm de 1 kg, también conocido como
un CubeSat 1U, el cual puede ser combinado para formar uno mas grande, por ejemplo, si se
combinan tres de estos en linea se tendra un CubeSat 3U (10x10x30 cm?).

Para algunas universidades, los CubeSat se han consolidado como una excelente plataforma
para involucrar a estudiantes y profesores en proyectos de desarrollo tecnolégico y cientifico y
asi apropiar nuevos conocimientos. Es el caso del AOXiang un Cubesat 12U [8], desarrollado
por Universidad Politécnica de Northwestern (China), cuyos objetivos fueron desarrollar el
sistema de despliegue para 12U, investigar la viabilidad de utilizar luz solar polarizada para la
determinacién de orientacion del satélite, y realizar investigaciones de microgravedad utilizando
un gravimetro miniaturizado, probar una computadora a bordo con tolerancia a fallas utilizando
la tecnologia System On the Programmable Chip (SOPC), y obtener experiencia en el desarrollo
del CubeSat y sus subsistemas. En este proyecto participaron mas de 50 estudiantes.

En el caso de industrias podemos citar a NASA Goddard Space Flight Center, quienes
desarrollaron el Firefly un CubeSat 3U, para explorar la relacion entre los rayos y los destellos
de Rayos Gamma Terrestre (TGF) mediante el uso de Rayos Gamma [9].

La Universidad Sergio Arboleda esta desarrollando la misién satelital Libertad 2, un Cubesat
3U, para la observacién de la Tierra desde drbitas bajas [10]. Para cumplir con este objetivo el
satélite debe contar con un sistema de orientacion activo para apuntar la camara, este sistema
es denominado ADCS (Attitude Determination and Control System). E1 ADCS precisa de un
conjunto de sensores para determinar su orientacion y luego apuntar la cdmara activando uno o
varios de sus actuadores [11, 12].

En el desarrollo de nuestra primera mision satelital, Libertad 1 [13], no se conté con un sistema
activo de control; se uso un imén permanente para que actuara con el campo magnético terrestre.
Para el Libertad 2 [10], se requiere un sistema de control activo, sistema en el cual el nuevo equipo
no tenia experiencia. El equipo se encargd de estudiar el sistema de orientacién lo que ayudoé
a entender su funcionamiento y aplicacién, pero se encontré poca informacién que guiara en
el diseno a personas sin experiencia. En cuanto a los métodos que guian la implementacién de
los sensores para los sistemas de orientacién, estos estdn enfocados a programas y proyectos
espaciales en los cuales los satélites son de gran tamano, con amplios recursos econdémicos y
humanos, esas metodologias no se pueden implementar en su totalidad en un proyecto CubeSat
con recursos limitados.

Los sistemas de orientacién como los usados en los satélites son actualmente usados en
multiples aplicaciones que involucran movimiento, tales como el estudio de la rotacion de
cuerpos, dispositivos de juegos y realidad virtual, orientacién de pantallas, robédtica, aeronaves,
etc [14]. Aunque existen diferentes empresas que comercializan sistemas de determinacién de
orientacién que pueden ser usados para multiples aplicaciones, no todas pueden usarse en
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aplicaciones satelitales y tampoco se ajustan a todas las necesidades de la misién que estamos
desarrollando. En la documentaciéon revisada de misiones satelitales similares a la nuestra:
CubeSats ESTCube-1 [15], CubETH [16], ANTELSAT [17], UYS-1 [18], RAX [19] y UWE-3 [20],
los equipos centran sus reportes en la forma en que disenaron e implementaron el sistema de
orientacién de cada misién, pero no presentan una guia metodoldgica tanto para la seleccion de
los sensores como para el disefio del sistema de orientacion.

El método que usamos se complementa con el que se ha presentado en “Guia Metodologica
para el Diseno de Subsistemas de Potencia y Orientacién en NanoSatélites” [21], enfocado en el
Subsistema de Potencia y Energia (Electrical Power System, EPS) y el Subsistema de Orientacién
(Attitude Determination and Control Systema, ADCS).

Presentamos nuestra experiencia y el método que usamos para la seleccién de los sensores del
sistema de orientacion, proponemos las fases de requerimientos y la seleccién de componentes.
Ademsds, el disenio de una tarjeta electréonica para los sensores, la que se comunica con el
computador principal y cumple con los protocolos del bus de comunicaciones de nuestro satélite.
Con este método que se puede ajustar a las necesidades y recursos limitados de un proyecto
de formacion académica, hemos logrado apropiacién de conocimiento en el drea de sistemas de
orientacién para satélites pequenos.

2. Consideraciones para el desarrollo del método

De todas las actividades que hemos desarrollado para conocer y entender el sistema de
orientacién de un satélite pequeno, y teniendo en cuenta el objetivo del Libertad 2, nos hemos
enfocado en la definicién de los requerimientos de algunos sensores (magnetémetro, sensor de
luz), la seleccion de los sensores, las pruebas de funcionamiento y el diseno de los circuitos para el
acondicionamiento de las sefiales. A partir de esas actividades proponemos un método orientado
a la seleccion de los sensores para un sistema de orientacion de una mision satelital tipo CubeSat.

2.1. Definicion de requerimientos de los sensores

Los requerimientos de los sensores son funcion del sistema general de orientacién y de los
objetivos de la misién. Los requerimientos generales contemplan modos de operacién, grados
de precisiéon, consumo de energia, tamano y tipo de actuadores. Para nuestro caso, estos
requerimientos fueron presentados por F. Sierra et al. en [21]. Hemos definido el tipo y cantidad
de sensores que se van a usar, lo cual lleva a estudiar la naturaleza fisica de la variable medida
y establecer los requerimientos funcionales de cada sensor.

De la revisién de documentacion de sistemas de orientacién de diferentes misiones satelitales
tipo CubeSat, se encontré que aunque es posible calcular la orientacion con al menos una variable
fisica mediante un algoritmo de estimacion, cada mision usa al menos dos tipos de sensores con
un respectivo algoritmo de estimacién o determinacién. La siguiente es una lista de sensores mas
comunes usados en sistemas de orientacién [22]:

= Giroscopio

= Magnetémetro

= Sensor de sol

= Sensor de estrellas

De estos, los méas usados son el giroscopio y el magnetémetro, los cuales dependiendo de su
calidad y combinacién en un algoritmo logran obtener un buen nivel de precisién en el calculo
de la orientacién. Agregar més medidas fisicas puede ayudar a la precisién, pero entra en juego
la relacién costo-beneficio de la mision.

Se recomienda que el rango de medicién del giroscopio sea igual o superior a 1000 °/s
CUBETH [16]. Para el magnetémetro considere que el campo magnético terrestre varia de 24000
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- 66000 nT (0.24 - 0.66 G) [23]. De acuerdo al rango que se quiere medir se puede recomendar
o seleccionar una sensibilidad determinada como requerimiento del sensor.

2.2. Seleccion de sensores

Para la seleccién de los sensores hay que tener en cuenta su rango de medicién, sensibilidad y el
offset del mismo. Adicionalmente considerar la sensibilidad a la radiacién, rango de temperatura,
consumo de energia, tamano, precio, tecnologia, tipo de salida, etc.

Teniendo en cuenta que en este tipo de proyectos académicos el presupuesto es bajo, se
necesita usar componentes tipo “Commercial Off the Shelf” (COTS), con el propésito de
disminuir costos y agilizar el proceso de disenio. Para este tipo de componentes es importante
que no sean sensibles a la radiacién y que tengan un amplio rango de temperatura de
operacion. Aunque no es comun en la mayoria de componentes electrénicos, ciertos materiales
se ven afectados por el vacio del espacio lo cual genera un fenémeno llamado desgasificacién
(Outgassing), el cual puede afectar a otros componentes. Para la seleccién de materiales la NASA
Goddard Space Flight Center cuenta con una lista de materiales de baja desgasificacién [24].

Busque referencias de distintos fabricantes y compare sus caracteristicas, de esa manera podra
seleccionar uno que se adapte a las necesidades o restricciones de su misién.

2.8. Prueba de sensores

Ante la ausencia de equipos adecuados para probar los sensores (sensibilidad, offset, etc.) es
necesario confiar en las especificaciones del fabricante, dado que son los que tienen los recursos
necesarios para probar sus tecnologias. Sin embargo si se requiere realizar algunas pruebas
especificas del funcionamiento de algtin sensor procure simular las condiciones de la variable
fisica que mide el sensor.

Para el caso del giroscopio, una mesa rotatoria puede ayudar a verificar si las medidas cambian
respecto al giro de la mesa a ciertas velocidades. Para el magnetémetro podria usarse una bobina
de Helmholtz o como alternativa algin iman que no supere el rango de medicién del sensor.

2.4. Consideraciones de diseno

De acuerdo a las necesidades y recursos de la mision, el uso de los sensores puede variar, ya sea
por el tipo de salida de los sensores (andloga, digital), configuraciéon mediante comunicaciones
digitales (I2C, SPI, UART), voltaje alimentacién o voltaje de salida de las senales. Esas
condiciones de los sensores determinan el tipo de acondicionamiento de la senal, la interfaz
con la unidad de procesamiento y circuito de alimentacion.

Para el sensor de sol se pueden usar fotodiodos, uno en cada cara del satélite, de manera tal
que cuando la incidencia de luz del sol sea directa se genere un maximo voltaje de salida y este
decrezca en proporcién al angulo de incidencia de luz hasta un valor de cero cuando no haya
luz. Otra alternativa es usar el voltaje de salida de los paneles solares que vayan en cada una de
las caras del CubeSat.

3. Resultados
3.1. Requerimientos prototipo ADS Libertad 2
Como parte de la apropiacién de conocimiento en el desarrollo de sistemas satelitales se hizo
el ejercicio de seleccionar los sensores para la determinacion de orientacién del satélite Libertad
2, esto a pesar de que se va a usar el ADCS MAI-100 de la empresa Maryland Aerospace [25],
el cual usa el magnetémetro PNI Micromag3 [26] y cuenta con entradas para el sensor de sol.
En general, se tiene que el satélite al ser liberado en el espacio desde el cohete de lanzamiento
entrard en el modo Detumbling, momento en el cual el ADCS se enciende para estabilizar el
satélite y asi entrar en uno de sus modos de operacién segin la misién. El Libertad 2 tendrd una
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camara como carga tutil y un radio de comunicaciones que requiere apuntamiento a la estacién
terrera. Para lograr la correcta estabilizacién y orientacién del satélite es necesario un calculo
preciso tanto en la determinacién como en el control de la orientacion.

Para este ADCS se propone el uso de sensores magnéticos y de giro, los cuales deben tener
los siguientes requerimientos:

s Tamaio reducido

» Bajo consumo de energia

» Interfaz de comunicacion digital SPI o 12C

s Temperatura de operacién -40 ° C 85°C

= 12 0 maés bits

= Magnetémetro de 3 ejes

= Giroscopio de 3 ejes

» Rango de medicién del magnetémetro de minimo 1 G a méaximo 2 G

» Rango de medicién del giro de minimo 1000 °/s a méximo 2000 °/s

= Sensibilidad del magnetémetro maximo en el orden de mG

» Sensibilidad del giroscopios en el orden de maximo 1°/s

s Variacién lineal de la sensibilidad con respecto a la temperatura de méximo 5%

3.2. Seleccion de sensores prototipo ADCS Libertad 2

Al realizar la busqueda de magnetémetros en distribuidores de componentes electrénicos,
se encontrdé que aquellos con tecnologia MEMS eran adecuados por su pequeiio tamano, bajo
consumo de energia y costo, por lo cual se pre-seleccionaron aquellos que usaran esta tecnologia
y que cumplieran con los requerimientos definidos previamente.

De los magnetémetros pre-seleccionados, se hicieron pruebas con el HMC5883L, el cual hace
parte de la tarjeta de medida inercial Sparkfun 9 Degrees of Freedom - Sensor Stick (figura 1)
y el MAG3110FCR1 de la tarjeta SEQUOIA SPACE Getting Started Board (figura 2).

Figura 1: Unidad inercial Sparkfun 9 Degrees of Freedom Sensor Stick.

Teniendo en cuenta que el campo magnético terrestre no alcanza a llegar a 1 G y todos los
magnetometros consultados superan ese rango, la mejor opcién seria usar el que menor rango
de medicion tenga dado que asi tendra una adecuada sensibilidad en la medicién, llegando al
orden de los uG. Los sensores LSM303D y el LSM9DSO0 se pueden configurar para trabajar a un
rango de 2 G con una sensibilidad de 80 uG /bit, pero el LSM9DSO0 es casi 3 veces més costoso
por integrar en un solo chip sensor de aceleracién en 3 ejes y sensor de giro en 3 ejes, mientras
que el LSM303D solo integra un sensor de aceleracién de 3 ejes.

En cuanto a los giroscopios, la tarjeta de Sparkfun usa el ITG-3200, mientras que el L3G4200D
es usado en la tarjeta GSB de Sequoia. El L3G4200D pueden configurarse a diferentes rangos,
por ende a diferentes sensibilidades y a la misma cantidad de bits, por lo cual los criterios de
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Figura 2: SEQUOIA SPACE Getting Started Board.

seleccién seran el precio y la integracién con sensores magnéticos. La referencia LSM9DS0 que se
mencionod previamente también es adecuada para el sensor de giro, por lo cual se elige este chip,
el cual integra tres tipos de sensores en empaquetado pequeno, con bajo consumo de energia y
de bajo precio. La integracion de los sensores en un solo chip es adecuada para tener los ejes de
referencia de cada uno de los sensores unidos a una sola referencia, algo que no se podria lograr
al usar los sensores en chips separados.

Teniendo en cuenta las tarjetas que se tienen, se tienen 3 sensores de giro y 3 de campo
magnético, a los cuales se les realiza pruebas de funcionamiento que involucran la configuracién
del sensor y la lectura de datos mediante comunicacién 12C.

3.3. Prueba de sensores seleccionados

La prueba mas sencilla que se puede realizar a cada uno de los sensores es configurandolos
y leyendo datos, lo cual se hace mediante comunicacién 12C. Las rutinas de configuracién y
lectura de datos son similares para cada uno de los sensores. En el caso de los magnetémetros
se presenta variacion en los datos de salida con tan solo acercar o alejar el sensor de fuentes
magnéticas como computadores o celulares, o simplemente con acerca o alejar un iman. En
cuanto a los sensores de giro los cambios se presentan con tan solo girar el sensor. Para ambos
casos se probd la variacién en las salidas para cada uno de los ejes de los sensores.

Una prueba mas compleja se realizé al medir el campo magnético de un iman conforme se
aleja del sensor. Para este caso se uso la tarjeta de Sparkfun, la GSB de Sequoia y un teslametro
PHYWE 13610.90 como referencia para las medidas. El teslametro tiene una sensibilidad de
0.1 G la cual es mucho menor a la que tienen los sensores de prueba, por lo cual representa un
limitante en la toma de medidas.

Con el teslametro se midié6 un campo magnético de 62 mT (620 G) en el imén, por lo cual
para realizar las pruebas en los sensores se configuré un rango de 8 G en la tarjeta Sparkfun y un
rango de 10 G en la tarjeta GSB de Sequoia. Se tomar medidas a unos 11 cm de distancia, lugar
donde la intensidad del campo era menor a los 10 G y a partir de ese punto se alejaba el iman
0.5 cm por lectura de muestras, que representan 10 datos por punto medido. Las mediciones se
realizaron siempre midiendo la misma cara del iman y se repetia la operacion al cambiar el eje
de medicién de los sensores.

Los resultados de las pruebas mostraron que para ambos sensores las curvas de datos medidas
eran similares, mientras que la curva del teslametro se diferenciaba como se muestra en el ejemplo
de la Figura 3

La diferencia que se presenta con las medidas realizadas por el Teslametro se pueden presentar
par la baja sensibilidad que tiene, la cual es 50 veces peor que la del sensor de la tarjeta Sparkfun y
100 veces peor a la tarjeta GSB Sequoia. Es un claro ejemplo de las limitaciones que se presentan
para realizar pruebas de ese tipo sin los recursos necesarios, por lo cual se recomienda seguir
las especificaciones del fabricante. Con esta idea se recomienda usar el sensor LSM9DSO0, por
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Figura 3: Campo magnético del iman medido en orientacién al eje Y de los sensores.

su pequeno tamano. Si se compara el consumo de corriente de cada uno de los sensores (ver
cuadro 1) sin contar el de los acelerémetros, se puede ver que son parecidos, por lo cual el sensor
LSM9DSO0 sigue siendo recomendado. Ante ese bajo consumo de corriente y la integraciéon de 3
tipos de sensores en un solo chip de pequeno tamafio es un sensor adecuado para usar en un
sistema de determinacion de orientaciéon como el que buscamos.

Tabla 1: Consumo de corriente de los sensores.

Tarjeta | Ivag (HA) | Igiro (A) | ITotal (MA)

Sparkfun 100 6.5 6.6
GSB 137.5 6.1 6.2

LSM9DS0 175 6.1 6.2

3.4. Consideraciones de diserio para el prototipo ADCS del Libertad 2

La alineacién de los ejes de referencia de los sensores con respecto a los ejes de referencia
del satélite es importante, en la hoja de especificaciones de los sensores de 3 ejes se muestra la
orientacién de cada uno de sus ejes, teniendo en cuenta esto se deben alinear cada uno de los
ejes del satélite con los ejes del sensor.

En cuanto al sensor de campo magnético, sus medidas se pueden ver afectadas por el campo
magnético que generan los motores de las ruedas de reaccion del sistema de control de orientacion,
razén por la cual se recomienda alejarlo lo mas que se pueda de esa fuente de interferencia. En
el caso del ADCS MAI-100, el manual de operacion especifica que el magnetémetro debe ser
colocado al menos a 5 pulgadas (12.7 cm) de distancia [25].

Ante la imposibilidad de adquirir un sensor de sol, la alternativa es el uso de fotodiodos
o paneles solares. No se recomiendan fotorresistencias debido a su alta variaciéon de voltaje
con respecto a la temperatura, la cual cambia en amplio rango en el espacio. Si es necesario
acondicionar alguna senal mediante amplificadores operacionales para llevarla a un voltaje
determinado, verifique que los voltajes de alimentacién del operacional se ajusten a su
funcionamiento.

En el caso del MAI-100 se requiere que la salida de voltaje de los fotodiodos o de los paneles
solares sea de 0 V para cuando no hay incidencia de luz y 5 V si hay incidencia directa de luz.
Como prueba se usé el panel solar de la Figura 4 el cual es del tamano de una unidad (1U)
del estandar CubeSat y contiene 2 celdas solares conectadas en paralelo. La celda solar es de
triple juntura con substrato de Arseniuro de Galio (GaAs) referencia 3G28C fabricado por la
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empresa alemana Azur Space [27], presentando una eficiencia 1 del 28 %. Cada una de las celdas
genera 2.37 V con radiacion directa del sol a maxima potencia de energia entregada por la celda,
segin mediciones realizadas en la tesis de grado del ingeniero electrénico Sergio Andrés Sanchez
Sanjuén [28], por lo cual se puede acondicionar la senal para que esté en el rango de 0 V-5V
mediante el uso de un amplificador operacional en configuracién no inversora.
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Figura 4: Panel solar 1 unidad estandar CubeSat.

Al usar una configuracion de amplificador no inversor es posible encontrar un operacional
que puede alimentar con fuente sencilla, sin necesidad de usar voltaje negativo, solamente se
requiere de voltaje positivo y tierra. La alimentacién de voltaje puede variar dependiendo del
nivel maximo de voltaje que se quiere de salida, en este caso se requiere una maxima de 5 V,
por lo cual para poder realizar la amplificacién a ese nivel de voltaje la alimentacién debe ser
superior a los 5 V para evitar la saturacién del operacional, debido a esto se considera usar el
voltaje de 12 V, que también el alimenta el MAI-100.

La Figura 5 muestra el diseno de la configuracién no inversora. El voltaje de la fuente V1
es de +12 V, mientras que el voltaje de la fuente V3 es 0 V, por lo tanto se puede considerar
como tierra (dado que no se necesita una fuente de voltaje negativo). La fuente de voltaje V2
es el voltaje generado por el fotodiodo o por la celda solar, e ingresa por la entrada positiva del
operacional.

En el circuito hay 3 resistencias (R1, Re y R3), las resistencias Ry y Rs definen la ganancia
(G) de la senal de entrada (Vi,). La resistencia R; realimenta el voltaje de salida (Vout) a la

entrada inversora del operacional. La ganancia (G) de la senal de salida (V) se da por la
ecuacién 1:

Ve R
out — 1 + 71 (1)
Vi Ry
Para el caso de las celdas solares que entregan un voltaje maximo cercano a 2.5 V a maxima
potencia, se requiere una ganancia de 2 (G = 2) para llegar a los 5 V. Con lo que se obtiene
que: Ry = R;.

G =
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Figura 5: Diseno circuito amplificador operacional no inversor para el acondicionamiento de la
senal del fotodiodo.

Para hallar el valor de la resistencia R3 se usa la ecuacion 2:

R Ry

R3 = ——
K Ri+ Ry

(2)

Para evitar que este circuito consuma mucha corriente, la cual es limitada en el satélite, se
recomienda que las resistencias sean de muy alto valor para que la impedancia de entrada sea
alta y asi la corriente de entrada sea muy baja.

Para probar el rango de voltaje generado por la celda solar junto con el circuito de
amplificacién se midio el voltaje de salida en ausencia de luz. Se tomaron valores de voltaje
de salida variando el angulo de incidencia de la luz generada por una fuente artificial a una
distancia de 5 cm de la celda solar, con el objetivo de ver la variacién de voltaje con respecto al
angulo de incidencia de la luz.

Hay que tener en cuenta que las mediciones se realizan usando la celda solar sin ninguin
tipo de carga, por lo cual segiin las especificaciones del fabricante, puede generar un voltaje
maximo de 5 V. Cabe aclarar que a maxima potencia la celda puede generar 2.37 V cuando esta
entregando energia al satélite, por lo cual la configuracion de ganancia del operacional se debe
ajustar a ese voltaje. Para nuestro caso de prueba asumimos que el maximo voltaje entregado a
méxima potencia es de 2.5 V por lo cual se ajusta el operacional a una ganancia de G = 2.

Teniendo en cuenta lo anterior, en ausencia de luz el voltaje de salida es de 0 V, y en luz
ambiente el voltaje de salida es aproximadamente de 4 V. Al exponer la celda a luz del sol con
cielo nublado se obtiene un voltaje aproximado de 8 V. Con respecto a las mediciones de voltaje
tomadas para la incidencia de luz con la fuente artificial a determinados dngulo se obtienen los
resultados presentes en la Figura 6.

Para el eje horizontal se tiene que los cero grados (0°) es cuando la luz estd al lado derecho
de la celda y va en paralelo a ella, por lo cual el valor del voltaje de salida debe ser el generado
por la luz ambiente del laboratorio, que para nuestro caso es de aproximadamente 4 V. Cuando
el angulo de incidencia es de 90° la luz de la fuente tiene una incidencia normal sobre la celda
solar y el voltaje de salida se aproxima a los 5 V. Por ultimo cuando el angulo de incidencia es
de 180° la luz de la fuente no incide sobre la celda, por lo tanto el voltaje de salida es el de la
luz ambiente. De la grafica se puede ver que el voltaje entregado por la celda varia con respecto
al dngulo de incidencia de la luz, donde su maximo voltaje se entrega cuando la radiaciéon es
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Figura 6: Comportamiento del voltaje de salida de la cerda solar respecto al angulo de incidencia
de la luz.

directa a la celda y decrece con respecto al dngulo. Lo que muestra que las celdas se pueden usar
como sensor de Sol en un satélite como el nuestro.

Por 1ltimo se propone el uso de un diodo Zener (D1 en la figura 5) de 5 V para limitar el
voltaje de salida en caso de que se presente problemas con el voltaje de entrada.

4. Conclusiones y trabajos futuros

La experiencia alcanzada en la seleccion de sensores para un prototipo de sistema de
determinacién de orientacion para pequenos satélites es presentada en este articulo. Se contempla
la definicién y andlisis de requerimientos del sistema de determinacion de orientacién para un
CubeSat de 3U, la seleccién y prueba de los sensores, y algunas consideraciones a tener en cuenta
en el diseno de este sistema.

Los bajos costos que representa el desarrollo de un satélite tipo CubeSat, ha permitido que
instituciones académicas puedan participar en este tipo de proyectos. Sin embargo la informacién
que guia el desarrollo de misiones satelitales se enfoca en proyectos de gran envergadura, los
cuales se ajustan de manera limitada al desarrollo de un satélite pequenio como un CubeSat.

Diversas instituciones académicas que han desarrollado sistemas de determinacién de
orientacién, presentan las especificaciones de los desarrollos que han hecho y de los resultados que
han obtenido, pero no la forma cémo los desarrollaron, lo cual limita el aporte en conocimiento
que puede recibir alguien interesado en participar en este sistema y sin tener experiencia.
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