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CURSO )
MeropDpuUuccion a
LOS SISCEelimnmas esPaciales



MODULOS

1. Introduccion.

2. Orbitas y el movimiento de los satélites.
3. Sistemas espaciales (segmento espacial).

4. Lanzadores.



MODULO 3.
SiIstemas espPaclaLes
(Seamentco esPaciacl)

1. Mision y carga util.
2. Elementos de un satélite o nave espacial:

2.1 Bus
2.1.1. Subsistema de energia.
2.1.2. Comando y manejo de datos (C&DH).
2.1.3. Subsistema de control de orientacion (ADCS).
2.1.4. Propulsion.
2.1.5. Control térmico (TCS).
2.1.6. Estructura.
2.1.7. Sub. de telemetria, comando y rango (TC&R).

2.2 Carga util (PL).

INcrobpuccion a
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MIsSIOnN Y caraga dciu

Mision espacial: el proposito de colocar un equipo (carga util) y/o
personal para llevar a cabo actividades que no pueden realizarse en
Tierra o se tiene un interés por realizarlas en el espacio.
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MIsSIOnN Y caraga dciu

Carga util: el disefio del equipo que llevara a cabo el objetivo de la mision
esta influenciado fuertemente por la mision especifica misma, el tiempo
de vida de ésta, asi como las condiciones del vehiculo de lanzamiento y el
ambiente del espacio o lugar donde operara el sistema.
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MISION Y carcga dciu

Algunos tipos de mision son los siguientes:

Comunicaciones, Observacion de la Tierra, Navegacion, Astronomia,
Fisica Espacial, Militar, Prueba de tecnologia, entre otras.
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MODULO 3.
SiIstemas espPaclaLes
(Seamentco esPaciacl)

1. Misidn y carga util.
2. Elementos de un satélite o nave espacial:

2.1 Bus
2.1 Subsistema de energia.
2.2 Comando y manejo de datos (C&DH).
2.3 Subsistema de control de orientacion (ADCS)
2.4 Propulsion.
2.5 Control térmico (TCS).
2.6 Estructura.
2.7 Subsistem de telemetria, comando y rango (TC&R).

2.2 Carga util (PL).
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

Los componentes tipicos de cualquier nave espacial consisten en la
denominada Plataforma o “Bus” y la carga util o “Payload”.

Plataforma o “Bus” Carga util o “Payload”.

La plataforma consiste en los Lacarga util eslarazdn princial por
subsistemasquepermiten,ensu lacuallamisionseejecuta, esunica
conjunto, mantener operativa para cada misidon y representa el
a la nave espacial y desarrollar  motivo por el cual la nave se
la mision para la cual ha sido  disefia y construye.

disefada.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

@ Carga Util
Control de Posicionamiento
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

Arquitectura tipica de un satélite o nave espacial.

secMeNTO
EeESPACIAL

CONTROUL De CONTROUL PROPULSION
ORIENTACION TERMICO

TELEMETRIA ADMINISTRACION

Y MANDO DE DATOS COMUNICACIONES
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Lossubsistemas que conforman elBusdeunanaveespacialsonlossiguientes:

eSubsistema de energia.

eComando y manejo de datos (C&DH).

eSubsistema de control de orientacion (ADS)

e Propulsion.

e Control térmico (TCS).

e Estructura.

e Subsistema de telemetria, comnado y rango (TC&R).
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de energia.

Se encarga de proporcionar energia a la nave espacial y a todos los subsistemas
para que éstos realicen sus respectivas funciones. Consiste comunmente de un
sistema de tension regulada el cual transfiere, de manera directa, la energia
generada a partir de una fuente a los diferentes subsistemas y etapas que
requieren de determinada potencia eléctrica para su operacion.

Los principales componentes del sistemade energia eléctricasonlos siguientes:
Fuente de energia, basada principalmente en paneles fotovoltaicos aunque
puede haber sistemas con energia nuclear u otros.

Baterias que proporcionan la energia a todos los subsistemas cuando no se
encuentre disponible energia por parte de la fuente principal.

Electréonica para regulacion, distribucion, carga de baterias, operacidn en

condiciones normales, casos de eclipses, fallas en la fuente principal asi como
en las baterias.

INcropuccion a
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Fuente de energia: paneles fotovoltaicos.

Consisten regularmente de arreglos en pares, con dos alas que se encuentran
ubicadas en lados opuestos de la nave y que se mantienen retraidas contra
los lados del satélite durante la configuracidon de lanzamiento. Se despliegan
después de la inyeccion en la orbita de transferencia 6 10T (In Transfer
Orbit). Los paneles de cada ala se fabrican con celdas de alta eficiencia multi-
union (triple unidn comunmente,
las cuales aprovechan la energia de
varias longitudes de onda de luz). Se
construyen a partirde arseniurodegalio
(GaAs) para proporcionar los niveles
de potencia requeridos por la mision.
Su dimensionamiento y cantidad de
paneles se calculan dependiendo de
los requerimientos, degradacion vy
eficienciadetodo el sistema de potencia
eléctrico.

INcropuccion a
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Fuente de energia: Baterias.

Se utilizan comunmente baterias de iones de litio, las cuales debido a su
eficienciayciclosdecargaydescarga, proporcionanlaenergianecesariadurante
periodos de eclipse y para complementar la alimentacidon del bus durante
operaciones especiales como las maniobras de mantenimiento de estacion
o stationkeeping en el caso de satélites en
orbita GEO. El dimensionamiento de las
baterias debe considerar posibles fallos,
degradacion de las mismas al final de la
vida util del satélite y la carga a alimentar.
Sus caracteristicas las vuelven sensibles
al proceso de carga, debido a lo cual la
corriente de carga, voltaje aplicado, tiempo
paraestoylatemperaturadecadacelda,son
parametros muy importantes al momento
de disenar la etapa de carga de este tipo de
baterias.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Electronica de regulacion y control.

La electronica para alimentacion, regulacion y control se compone de
circuitos PWM, convertidores pulsados (boost converters), fusibles, fuentes
de corriente constante y variable, interruptores y circuitos de proteccion, asi
como circuitos de control que responden a comandos y valores de telemetria
de diferentes sensores. Contiene en su mayoria
semiconductores de alta potencia de tipo
MOSFETS asi como etapas basadas en circuitos
logicos.

Es importante mencionar que todos los
sistemas eléctricos y electronicos deben estar
apropiadamente aterrizados con la estructura
de la nave. Asi mismo, el cableado y la
topologia de enrutado de éste se debe manejar
con cuidado para mantener la integridad del
sistema durante el despegue.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Comando y manejos de datos (C&DH).

El subsistema de comando y manejo de datos proporciona el hardware
para ejecutar el software de operaciones del satélite, incluyendo el control
de orientacion y el manejo de errores asi como de las diferentes etapas
que recolectan datos de telemetria. Su constitucion depende del disefio y
regularmente se implementa como un sistema distribuido, conformado por
una computadora central (computadora de vuelo), un sistema electronico
de comunicaciones y control (envio y recepcion de comandos y telemetria,
respectivamente) y unidades remotas de manejo de datos para el manejo de
los diferentes sensores y actuadores de los subsistemas de la nave. El "bus”
de comunicacion utilizado es del tipo MIL 1553 o de tipo “space bus” e incluso
CAN.

El comando y manejo de datos es importante para controlar y reconfigurar ala
nave asi como paraoptimizar surendimientoy procesar datos paratransmision.
Todas las etapas electronicas de que se conforma consisten de procesadores,
memorias RAM, ROM, almacenamiento masivo y del software asociado.

INcrobpuccion a
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Comando y manejos de datos (C&DH).

Computadora de vuelo.

La computadora de vuelo ejecuta el
software de vuelo y control mediante
el cual se realizan funciones centrales
como:

e Software de control de orientacion.

¢ Correccion de errores.

¢ Monitorizacion de telemetria.

¢ Manejo del subsistema eléctrico.

e Manejo de comandos.

e Coleccion de telemetria y su
empaquetado para envio a la
Tierra.

e Controla el bus de manejo de datos.

Entrelosrequerimientos delacomputadora
de vuelo estan: bajo consumo de energia,
bajo volumen y masa, resistencia a
la radiacion, asi como redundancia y
confiabilidad excepcional a fin de disminuir
el riesgo de fallas. El sistema operatvo que
ejecutan es de tipo “Real Time” o tiempo
real, el cual permite ejecutar operaciones
ante eventos de software y hardware en
tiempos de ejecucion delimitados a fin de
garantizar una respuesta en un marco de
tiempo (milisegundos o microsegundos).
El software se disena de manera modular,
permitiendo etapas que operan y ejecutan
acciones sobre determinadas entradas/
salidas de los diferentes subsistemas.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Comando y manejos de datos (C&DH).

Sistema electronico de comunicaciones y control.
Tiene la funcion de ser la interfaz entre el sistema de tierra y el resto de la nave:

e Recibe comandos, ejecuta comandos criticos y envia comandos para su
ejecucion a la computadora de vuelo.

e Recibe telemetria de la computadora de vuelo, la “empaqueta” y la envia a la
etapa de transmision para su envio a la estacion terrena.

¢ Almacena datos criticos ante falla en la computadora de vuelo.
¢ Funciona como unidad remota en el bus de comunicacion aunque puede

actuar como controlador principal de éste en caso de que la computadora de
vuelo falle.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Comando y manejos de datos (C&DH).

Unidades remotas de manejo de datos.

Estas unidades proveen una arquitectura distribuida interconectadas a una
unidad central de procesamiento (computadora de vuelo), de tal manera que
permiten una solucion altamente confiable para el manejo de datos en todos los
subsistemas de la nave:

¢ Reciben y ejecutan comandos.

e Agrupan telemetria de diferentes sensores.

e Se conectan como esclavos del bus de comunicacion y obedecen a las
requisiciones del controlador principal.

e Se componen de etapas de circuitos ldgicos, comunicacidn, conversion
analdgico-digital y almacenamiento que interactiian con los sensores y etapas
de comando de los diferentes subsistemas.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

Unidades remotas de manejo de datos.

El sistema de control de orientacidn se requiere para apuntar la nave o algun
componente de la misma, tal como los paneles solares, una antena, un eje de
propulsion, en una direccion especifica.

La determinacion de la posicion (attitude determination) se puede obtener por
la orientacion con respecto a una referencia (marco de referencia) que puede
basarse en estrellas, la Tierra, el espacio inercial, el campo magnético de la Tierra,

el Sol, etc.

El control de posicion puede ser activo, pasivo o una combinacion de ambos.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

El concepto del subsistema ADCS es muy amplio para entenderlo mejor se separa
en sus diferentes etapas:

Attitude o actitud: se refiere a la orientacion del sistema coordenado del cuerpo
de una nave con respecto a un sistema de referencia inercial externo.

Attitude determination o determinacion de la actitud: conocimiento posterior en
tiempo real con determinada tolerancia de la “actitud” u orientacion de la nave.
Attitude control o control de actitud: mantenimiento de una actitud (orientacion)
especifica y deseada con determinada tolerancia.

Attitude error o error de actitud (orientacion): desalineacion de la nave de baja
frecuencia.

Attitude jitter o fluctuacion de la actitud (orientacion): desalineacidon de la nave
de alta frecuencia. Comunmente se ignora ésta fluctuacién por parte del sistema
de orientacion y puede ser reducido mediante un buen disefio del sistema optico
de control.

INcropuccion a
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

El sistema de control de orientacion requiere de una gran precision, exactitud y
velocidad de respuesta en la toma de mediciones de los ejes sobre los cuales se
desea tener control del apuntamiento. El sistema de referencia utilizado varia
dependiendo de la misidon de que se trate. Por ejemplo, para satélites GEO, el
sistema de refefencia se encuentra centrado en la Tierra misma (sistema ECI o
Earth Centered Inertia). El control de orientacidon puede ser de diversas maneras
y dentro de las mas comunes se tiene el que hace uso de un sistema de referencia
centrado en la nave y que apunta a la Tierra denominado LVLH (Local Vertical
Local Horizontal) el cual mide la variacion

en tres ejes perpendiculares (angulos de N
Euler) con origen en el centro de masa dela

nave. A estos angulos se les conoce como: NAVE

ESPACIAL

Roll, en el eje x ().
Pitch, en el eje y (0).
Yaw, en el eje z (). —
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

Basicamente, se trata de describir un sistema coordenado respecto de un marco inercial
de referencia, en donde se obtienen los parametros de rotacion de los angulos en roll,
pitch y yaw, conforme a las relaciones siguientes:

CosO 0 -Sin© 1 O 0 CosW SinW 0
T..=| 0 1 0 |[Pitch T __=[0 Cos@d Sind [Roll T, _=|SinW CosW O |Yaw
Sin@ 0 Cos6 0 —Sin@ Cos@ 0 0o 1
CosW SinW 0|1 O 0 Cos® 0 -Sin©
T, .=|—SinW CosW 0 || 0 Cosd Sin@ 0 1 o0
0 O 1)l 0 —Sin@ Cos@ ||Sin® 0 CosH

De manera combinada se tiene:

CosW Cos0 + SinW Sin0 Sind SinW Cosd —CosW Sin0 + SinW CosO Sind
T,..,= | —SinW Cos@ + CosW Sin B Sind  CosW Cos@ SinW Sin0 + CosW Sin 0 Sin@
Sin © Cos@ —Sind Sin 6 Cosd@

Obtenido de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Herndndez.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

Ahora, lo anterior se representa en el siguiente grafico.

L Z

Imagen obtenida de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Herndndez.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

Ahora bien, existe un inconveniente en las relaciones anteriores y es la q
existenciadeunasingularidad.Parasuperaresteasunto,numéricmente 1
se agrega un cuarto elemento redundante, obteniéndose de esta Q= 9,

manera, el concepto de cuaternion (quaternion) el cual carece de q3
interpretacidn intuitiva parala mente humana pero es numéricamente q4
y computacionalmente conveniente.
El teorema de Euler dice que: Z Z A

B €
“Dos sistemas coordenados cartesianos e
con un origen comun se encuentran Y
relacionados por la rotacion de ejes 1
fijos. El eje de rotacidon se conoce como YB

eje de Euler. Se encuentra representado
tipicamente por un vector unitario”.

X Y

Imagen obtenida de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Herndndez
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

¢Qué modifica la orientacion y apuntamiento de una nave?

Dependiendo de la drbita en que se encuentre, un nave espacial puede variar su
orientacion con respecto al punto a donde debe mantenerse por las siguientes razones:

1. Variaciones del potencial gravitacional de la Tierra, principalmente el término J2, en el
caso de satélites en orbita alrededor de la Tierra.

2. Presencia de otros cuerpos con fuerza gravitatoria preponderante como la Luna y el
Sol para el caso de satélites alrededor de la Tierra.

3. Presion solar debida al impacto de fotones en el cuerpo de la nave.

4. Arrastre atmosférico debido a la presencia de atmodsfera, aplicable sélo para el caso
de orbitas LEO.

5. Torques magnéticos, inducido por un momento magnético residual, con lo que se
modela a la nave como un dipolo. Sdlo ocurre en la magnetdsfera.

6. Torque debido ala expulsion de masa, como en el caso de las maniobras para correccion
de drbitas, las cuales se realizan mediante la expulsion de gases presurizados por los
motores de la nave.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de control de orientacion(ADCS).

La manera de controlar el apuntamiento y orientacion de una nave consiste en un sistema
de control de lazo cerrado, donde se compara la medicion de la actitud (orientacion) de
la nave con respecto a un valor deseado. La diferencia de éstos valores o seial de error

se utiliza para determinar un torque correctivo Tc, el cual se implementa mediante los
actuadores abordo utilizados para este fin.

La siguiente diagrama de bloques ilustra este proceso.

ref

A0 Ganancia
T i 0
. C R Nave Espacial )
Senal con error Gls) Orientacion

Actual Y(S)

Orientacion
deseada U(S)

Medicién de Altitud (S) “‘_

Imagen obtenida de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Herndndez
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

BUS

Subsistema de control de orientacion (ADCS).

Actuadores. Existen diferentes tipos de actuadores que permiten controlar y corregir la orientacion de una nave:

Sensores de Sol (Sun sensoros):
miden el angulo formado con
el Sol y la nave y presentan
diferentes resoluciones.

Sensores seguidores de estrellas (Star Trakers):
mide laposiciondelanave conrespectoauncampo
de vision de la boveda celeste en una determina
época del afio (marco espacio-temporal).

Proporcionan una precision muy elevada. Utilizan
dispositivos opticos como CCD (Charge Coupled
Devices) en conjunto de lentes dpticos para formar
la imagen del campo de visidon y procesadores de
imagenes.

INcropuccion a
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Magnetometros: estos sensores
tienen la capacidad de medir el
componente del campo magnético en
una direccion particular (vectoriales).

Elmodelode campo magnético parasu
uso en la determinacidon de la actitud
(orientaciéon) de la nave espacial es
el llamado modelo dipolar inclinado.
Proporciona un vector conocido en
el espacio inercial como una funcidn
de la posicion del satélite en orbita
y contra la cual una medicion hecha
en coordenadas del cuerpo de la nave
puede ser comparado.



ELEMENTOS DE UN SATELITE

BUS

Subsistema de control de orientacion (ADCS).

Sensores del horizonte de la Tierra (Earth sensors):

estos sensores poseen un amplio campo de vision mediante el cual detectan las
transiciones Tierra/Espacio. Son sensores opticos (infrarojo) con codificadores que
permiten obtener las transiciones angulares Tierra/Espacio y Espacio/Tierra, es decir,
comparan el calor de la atmadsfera contra la radiacion mas fria del espacio. Se utilizan
comunmente en misiones de observacion de la Tierra.

Giroscopio:

determina la orientacidn inercial, es decir, miden la razon de cambio de los angulos
roll, pitch y yaw de la nave con respecto al espacio inercial. Se utilizan en arreglos de
tres y mediante integracion pueden obtener el valor del angulo. Pueden ser basados en
sistemas optico (RLG 6 Ring Laser Gyro), los cuales son bastante precisos y compactos
debido a su composicion mediante interferometros.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

BUS

Subsistema de control de orientacion (ADCS).
Ruedas de reaccion o inerciales (reaction wheel):

Uno puede crear torques en una nave espacial mediante el giro de ruedas
de reaccion (volantes en los motores). Para control de 3 ejes se utilizan 3
ruedas, sin embargo se tienen arreglos de 4 para permitir redundancia. Ante
la presencia de torques externos, las ruedas se aceleran angularmente, de
manera que se obtiene un torque que contraresta al torque de la nave, sin
embargo, al alcanzar un nivel de saturacion de entre 3000 — 6000 RPMs,
las ruedas se detienen por seguridad y se debe realizar una desaturacion o
descarga del momento. Operan siempre en u determinado nivel para evitar
friccion estatica.

Generadores de torques magnéticos:

A menudo se utilizan para satélites de 6rbita terrestre baja (LEO). Util para
las maniobras de adquisicidn iniciales. Se utilizan cominmente para la
desaturacion (“dumping”) en los sistemas de rueda de reaccidén o inerciales.
Puede ser utilizado para el control de actitud también.
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ELEMENTOS DE UN SATELITE

BUS

Subsistema de control de orientacion (ADCS).
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Barras de torcion y bobinas:

Consisten en barras de torsion con espirales helicoidales largas. Se utilizan
para generar un campo magnético, el cual trata de alinearse con el campo
magnético de la Tierra, creando de este modo un par en la nave espacial.
También se puede utilizar para detectar la actitud, asi como la ubicacion
orbital.

Propulsores (Thrusters):

Proporcionan empuje que se puede utilizar para el control de actitud,
pero a costa del consumo de combustible. Se debe calcular el combustible
requerido su uso mediante la “ecuacion de cohetes”. Los avances en
la micro-propulsion hacen que este enfoque sea mas factible. Utilizan
consumibles tales como gas frio (freon, N2) o de hidrazina (N2H4). Son de
operacion del tipo ON / OFF; el control proporcional generalmente no es
factible: modulacion de ancho de pulso (PWM). Requieren de redundancia,
lo que hace que el sistema sea mas complejo y costoso. Son rapidos y
potentes pero a menudo introducen acoplamiento en los torques. Puede
ser utilizado para “descargar” momento angular acumulado en la nave
espacial controlada mediante ruedas inerciales o de momento.




ELEMENTOS DE UN SATELITE
BUS

Subsistema de Propulsion.

El subsistema de propulsion tiene la funcidon de proveer a la nave de un medio mediante
el cual ésta pueda moverse en el espacio a fin de modificar su posicion, corregir su orbita
vy modificar su orientacion. Los sistemas de propulsion a bordo requieren generalmente de
los medios para determinar la posicion y colocacion del vehiculo para activar las fuerzas de
correccion, por ejemplo en el caso de maniobras de correccion orbital y de apuntamiento.

El subsistema de propulsion consiste de las siguientes etapas:

e Combustible: basado en hidrazina (N2H4) o de otro tipo, el cual es expulsado por los
motores.

e Tanque de combustible: depdsito presurizado para la contencion del combustible.

e Tuberias, valvulas y lineas de combustible: se utilizan para canaizar el combustible a
los motores desde el tanque del mismo.

e Motores de propulsion (thrusters): utilizados para generar empuje y torque a fin de
desplazar/apuntar la nave en determinada direccion.

e Motor principal o de apogeo: consiste en el motor o motores principales que permite(n)
a la nave realizar su recorrido hasta su orbita de destino.
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Subsistema de Propulsion.

De los combustibles utilizados se tienen principalmente los siguientes tipos:

e Gasfrio:sencilloyde bajo costo, pero de desempeio pobre (Isp = 70s). Presenta
una capacidad de impulso minimo muy bajo.

e Monopropelante: relativamente simple y de bajo costo, con desempeio
moderado de aproximadamente Isp = 120s para H,0,, y de Isp = 180-200s para
la hidrzina (N2H4). Posee una capacidad de impulso minimo moderada.

0

e Bipropelante: complejo y de mayor costo pero de alto desempeno, con Isp
250 - 300s, 400s de Isp para H,O,. Presenta una capacidad de impulso minimo
grande.

e Plasma: sencillo y de relativo bajo costo, con un alto desempeno del orde de
Isp = 1000 — 3000s. Con capacidad de impulso pequeno muy pequena.
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Subsistema de Propulsion.

Esquemas de diferentes combustibles en sistemas de propulsion.

Unidad para
Almacenamiento Catodo
deEnergia
| / | Encendedor
| Bus de / Empuje
Valvula Impulsor Energia Propelente con )
H i de la Nave [ Salido _
‘E . Empuje Plasma
= & 1
Espiral Alimentadora
: : de propelente Anodo
Linea Linea
de Alimentacion de Alimentacion — — -
de GAS de GAS Ablacion — lonizac m
Tanque de
Propelente Impulsor

La siguiente
imagen muestra
un motor
principal de una
nave basado en
plasma.

Empuje

Valvula Cimara

de combustién

Imagen obtenida de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Herndndez
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Subsistema de Propulsion.

Existen algunos otros sistemas basados en diferentes fuentes de propulsion como:

e Nuclear Thermal-Solid Core: basado en una reaccion de hidrégeno. Utiliza un refractario
de U235; es un sistema listo de 1972.

e Nuclear Thermal-Rotating Bed: sistema basado en una reaccion con un refractario de
U235 empaquetado. Presenta un temperatura de nucleo muy elevada debido a que no
se tienen requerimientos estructurales; es un sistemas relativamente de bajo costo y
sencillo, con un Isp = 1000-1200 s

e Nuclear Thermal-Gas Core: sistema basado en vapor de UF6 o0 U235. Presenta un impulso
especifico de Isp =1500s .

e Solar Electric: Sistema que requiere de grandes arreglos de paneles fotovoltaicos para
generar de 25-60 kW de potencia. Emplea impulsores de iones electrostaticos, los cuales
presentan un alto desempeio con un impulso especifico de Isp = 3000s pero con poca
capacidad de empuije.

e Nuclear Electric: incorporan unreactor nuclear de alta potencia, con capacidad de generar
del orden de 100 kW y hasta megawatts. Incorpora un sistema de impulsores de iones
electrostaticos aunque se piensa en la utilizacion de impulsores de plasma (VASIMIR 6
Variable Specific Impulse Magnetoplasma Rocket).
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Lafuncidndel Sistemade controltérmico eslade mantenerlastemperaturasdentrolimites
especificados para permitir que los sistemas abordo dela nave funcionen apropiadamente
durante la vida planeada de la mision. Cada elemento de la nave tiene un intervalo de
temperaturas tanto en modo de operacion como en modo de no funcionamiento que,
por motivos de seguridad, no debe ser superado.

El balance térmico se puede controlar usando calentadores, radiadores activos o pasivos
asi como por aisladores térmicos de tipo “blanket”.

Se debe controlar la temperatura de los equipos de la nave incluso durante el viaje, es
decir, antes de que entre en operacion la nave y que comienza desde su despegue de la
Tierra. Asi mismo, seserequiere del uso de sistemas quellevenlos equipos atemperaturas
dentro de sus limites de operacion para cuando se requieran poner en marcha. Uno de
los mayores problemas reside en que tanto los equipos como los propios elementos de
control térmico se degradan con el paso del tiempo, con lo que las acciones de control se
van volviendo cada vez menos efectivas. Esto obliga a disefiar los sistemas para el final
de vida de la mision, por lo cual este subsistema se tiene sobredimensionado al principio
de la misma.
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Las fuentes térmicas.

En una drbita, por ejemplo, alrededor de la Tierra, se tienen diversas fuentes
que proporcionan energia térmica a la nave como lo son:

e Radiacion solar directa: se estima presenta valores de entre 1300 y 1400
W/m?2.

e Radiacion reflejada por la Tierra (albedo): suele ser entre un 20 y un 30%
de la recibida directamente del Sol.

e Radiacion emitida por la Tierra: la Tierra se comporta como un cuerpo
negro a unos 300 K. En drbita LEO la radiacion vale unos 150 W/m?,y en
GEO se reduce hasta unos 5 W/m?2.

e Calor internamiente generado: producido en los diferentes subsistemas
de la nave.
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Transferencia de calor.
La transferencia de calor en los sistemas espaciales se presenta en dos tipos:

Conduccion, modelada a partir de la ecuacidn de Fourier.

_ 1a dT_
Q= kA dx

Radiacion, basada en la ecuacion de Stefan-Boltzman.

Q= kA eAcT’

Tomado de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Herndndez.
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Dispositivos de control térmico.
Dentro de los dispositivos de control térmico se tienen de 2 tipos:

Pasivos Activos

SUPERFICIE FRIA

N|lP

A DISIPADOR DE CALOR Y

N
.|.||_
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Dispositivos de control térmico.
Dentro de los dispositivos de control térmico pasivos se encuentran:

Sistemas de enfriamiento por conduccion y sumideros NU gﬁ? ﬂj
de calor: se trata de utilizar las caracteristicas WS r7¥"’ ..»~
conductivas de superficies en contacto para bajar o '
subir la temperatura de una de ellas. Son utilizadas en
sistemas de uniones como las junta térmicas, placas
de honeycomb o estructuras de panel de abeja, y en
rodamientos.

Otra manera es la de los denominados sumideros de
calor, donde se almacena energia térmica en trozos de
material sdlido, los cuales tienen alta conductividad
térmica. Se utilizan materiales como el berilio y el S — ] —
aluminio, y cuando se requiere almacenar calor aun en ' l‘:'—_”'
presencia de bajas temperaturas, se hace uso de plomo | '” !

y sus aleaciones. — B

e
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Dispositivos de control térmico.
Dentro de los dispositivos de control térmico pasivos se encuentran:

Dispositivos de cambio de fase de
sustancias: son sistemas que realizan
intercambio de calor a como parte de
ciclos abiertos o cerrados, los cuales
se basan en las transiciones de fase
solido-liquido, liquido-gas y sdlido-gas,
de diversas sustancias con propiedades
termodinamicas apropiadas para esto.

Presentan el inconveniente del gran
volumen que se requiere. Estos sistemas
adecuadamentedisefados,proporcionan
una gran inercia térmica, lo que evita
cambios bruscos de temperatura.

Destiny Module Punps

Ful TIS 8. B4 5 9 1 L O A R T
i R o R

rM B o | ot s i ] L el ATATHTA

ATAT HTA Tateinal LomaninCndionl Laap

- ¥ . =t ] = W ol o p o el .

WETFL s " Smvna r AP T
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vegedoe s BlannBITR
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Dispositivos de control térmico.
Dentro de los dispositivos de control térmico activos se encuentran:

Sistemas criogénicos: estos sistemas se utilizan cuando se requiere
de muy bajas temperaturas (desde 150 K a 2 K). Se utilizan
cominmente en telescopios espaciales con rangos de observacion
en el infrarrojo, en amplificadores de bajo ruido, experimentos
con uso de superconductores, etc. Las técnicas utilizadas consisten
en almacenar liquidos a temperaturas criogénicas en condiciones
subcriticas o supercriticas (condiciones de presion y temperatura).
Otros dispositivos mas consisten en los radiadores criogénicos, los
cuales aprovechan la baja temperatura del fondo espacial. Otros
sistemas que buscan incrementar la eficiencia utilizan un ciclo Stirling,
los cuales se plantean en usos experimentales de los mismos en

sistemas detectores de infrarrojos. e SO

Sistemas de radiacion y bombeo: consisten en sistemas muy similares
a los utilizados en la Tierra. Presentan una gran eficiencia como
distribuidores de calor. Estan compuestos por el equipo de bombeo \ S
y los intercambiadores de calor. Utilizan fluidos termodinamicos de [ [ B 5. RADACION—
trabajocomoelfredn, soluciones deaguayglicol, metanol, tetracloruro v SOLI,?’R

de carbono, agua, aire, etc.
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Subsistema de Control Térmico. (TCS)

Dispositivos de control térmico.
Dentro de los dispositivos de control térmico activos se encuentran:

Sistemas de refrigeracion por efecto Peltier: estos
SUPERFICIE FRIA o one .

sistemas utilizan el efecto Peltier, el cual produce un
2 descenso de temperatura en la union de dos metales
? N | P Cf diferentes cuando se hace circular una corriente eléctrica
Q @ por la ésta. Presentan el inconveniente de que por efecto
Joule también producen algo de calor, debido a lo cual se

> >

disenan de manera cuidadosa.
A |

Calor entrante

Y

Enfriador hacia el
espacio

N
.|.||_

Disipadores de calor por ductos (heat pipes): se basan en un Evaporador Condensader
intercambio de calor mediante un ciclo bifasico de un fluido,
lo cual se realiza sin la necesidad de potencia eléctrica. El

Linea de Vapor

‘J .l

objetivo de estos sistemas es el de transferir calor desde oaue 4 Acoptamianey |73 8 iidos o
los subsistemas mas criticos hasta las superficies donde se

radia. Existen diversas combinaciones a partir de materiales | [P e i 3
y fluidos de trabajo como el agua y cobre, aluminio y fluidos ' Radiador | T
criogénicos o la combinacién de metanoly acero inoxidable, ~ ewiacer T ot e

! i saliente
Calor entrante @ =m==m=mm—emmood
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Estructura

El sistema de configuracion de una nave y su estructura se determinan por la capacidad de la carga
util (masa) y su forma (volumen), asi como de las caracteristicas del vehiculo de lanzamiento. El
disenador de la estructura debe estar involucrado en detalle con todos los demas subsistemas
de la nave espacial. La configuracion debe dar cabida a todas las necesidades de los distintos
subsistemas y, ante cualquier conflicto, llegar a un compromiso adecuado.

El diseiio de la estructura se rige por las siguientes necesidades:

e Requerimientos de la mision.

e Carga util/instrumentos (localidad, precision de apuntamiento, temperatura, campo
magnético, radiacion y campo de vision).

e Ambiente de operacidon (distancia del Sol, atmodsfera, radiacion, condiciones térmicas, de
vibracion y acusticas).

¢ Fuente de energia.

¢ Vehiculo lanzador (masa, dimensiones, energia acustica, seguridad).

e Requerimientos de comunicacion (tamaino de la antena, precision de apuntamiento,
potencia de radiacion).

Las grandes estructuras, tales como paneles solares y antenas, deben desplegarse en el espacio,
lo cual se realiza a través de mecanismos actuados por cargas explosivas, cables, resortes, etc.
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Estructura

El disefio estructural interno y los conceptos de empaquetado electréonico han
evolucionado en conjunto con los disenos de configuracion previamente mencionados.

Se tienen 3 tipos basicos de estructuras:

e Plataforma con marco de doble cara, como la utilizada en las naves Mariner, Viking
y Voyager. Presenta ventajas como poseer una estructura muy sodlida y de buen
contacto térmico. Por otra parte, tiene desventajas como el utilizar empaquetados
y cableado de los sistemas electronicos muy especificos.

e Estructura de estante, que permite el montaje de los sistemas electronicos con
mejor facilidad, permite utilizar las clasicos cajas negras, aunque dificultan la
transferencia de calor y volumétricamente son menos eficientes. Un ejemplo de
esta estructura es el satélite HS-376 de Boeing que fue el modelo de los satélites
Morelos.

e Estructura de marco, que incorpora paneles grades montados en el marco, donde
se montan los diferentes componentes del bus y el payload. Permiten montajes
faciles con buena transferencia de calor, utilizando componentes de tipo “caja
negra”.
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Subsistema de telemetria, comando y rango (TC&R)

El subsistema de telemetria, comando y rango (TC&R) proporciona la interfaz
funcional entre la nave y centro de control en tierra. Los datos de telemetria
representan la informacion mediante los cuales se describe el estado, la
configuracion y la salud de la carga util asi como de la plataforma de la nave
espacial. Esta informacion se envia mediante un canal de comunicacion de RF a
través de un sistema dedicado que hace uso de antenas especializadas o, como en
el caso de algunos sistemas espaciales de comunicaciones, mediante las mismas
antenas del sistema de carga util.

Por otra parte, los comandos enviados al satélite son recibidos a bordo para el
control de operaciones de la misidn y gestion de los recursos. Asi mimo, el rango
o determinacidn de la distancia de la nave al centro de mando y control se realiza
mediante este mismo subsistema, a través de senales de RF que, mediante la
determinacidon de retrasos en frecuencia, obtienen la distancia que hay entre la
nave y la estacion terrena de control.
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Subsistema de telemetria, comando y rango (TC&R)

Los componentes de un subsistema de telemetria, comando y rango consisten en:

e Antena bicono montado en uno de los paneles de la nave. Se utilizan en
ocasiones mas de una antena, las cuales tiene las caracteristicas de ser
omnidireccional y/o de cobertura amplia, a fin de mantener comunicacion
en etapas como la orbita de transferencia de satélites GEO (GTO 6 Geo-
Transfer Orbit), operaciones especiales, pérdida de apuntamiento de la
nave o situaciones de contingencia.

e Una etapareceptora de comandos (Command Receiver o CMR) conformada
por switches, multiplexores, guias de onda y cable coaxial.

e Etapa de transmision de telemetria compuesta por transmisores digitales

redundantes, multiplexores, switches y guias de onda asi como cables
coaxiales.
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MODULO 3.
SiIstemas espPaclaLes
(Seamentco esPaciacl)

1. Misidn y carga util.
2. Elementos de un satélite o nave espacial:

2.1 Bus
2.1 Subsistema de energia.
2.2 Comando y manejo de datos (C&DH).
2.3 Subsistema de control de orientacion (ADCS)
2.4 Propulsion.
2.5 Control térmico (TCS).
2.6 Estructura.
2.7 Subsistem de telemetria, comando y rango (TC&R).

2.2 Carga util (PL).
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Carga util o “Payload”.

La carga util, como ya se menciong, representa el sistema o tripulaciéon que
cumplira con el objetivo de la mision. También consiste en la capacidad
de carga de un vehiculo espacial o del lanzador, que por lo general se
mide en términos de
masa. Dependiendo de la
naturaleza del vuelo o de
la misidn, la carga util de
un vehiculo puede incluir
la carga, la tripulacidn
de vuelo, instrumentos
cientificos o experimentos,
u otro equipo. En el caso
de los vehiculos lanzadores
consisteespecificamentede
satélites o naves espaciales
vy humanos.

’ & ; : K v ‘ 5 X ~ 3
F .‘_\.I > ; '- ' L : % SN
£ .:':':"._,, 4 ' . i L i . : R
3 ',' i ; b X \. 3 i
INcropuccion a
LOS sistcemas esPaclaLes




ELEMENTOS DE UN SATELITE
carca Jciu

Diseio de la carga util.

El proceso de desarrollo y dimensionado de toda la nave esta en funcién de
la carga util. Los requisitos de la mision deben de entenderse muy bien. Se
debe determinar el nivel de detalle necesario para satisfacer los diferentes
aspectos de la misidn mediante lo siguiente:

® Proceso sistematico.

e Seleccion de la carga para cumplir los objetivos de la mision.
e Estudios de viabilidad.

e Desarrollar el concepto de las operaciones de la carga util.

e Determinar la capacidad requerida.

e /dentificar cargas utiles existentes como posibles candidatos.
e Determinar las caracteristicas de carga candidato.

e Evaluar candidatos y seleccione una linea de base.

e Evaluar el costo del ciclo de vida y operabilidad.

e Documentar e iterar.

INcrobpuccion a
LOS Siscemas esPaclaLes



ELEMENTOS DE UN SATELITE
carca Jciu

EJEMPLO (Diseno de la carga util)
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PERFORMANCE

Diseino de la carga util.

~)

PERFORMANCE / DESEMPENO

Best Performance Solution
Mejor solucion de desempeno

Best Performance for Cost
Mejor desempeiio por costo

&— LOWESTCOST

COST/ COSTO

Imagen obtenida de Introduction to Spacecraft Design, Sandhoo & Hernandez.

INcropuccion a
LOS siscemas esPaclaLes



0%@ /z,@?\n m

e )«aa%\o\\f‘
‘j\\& W \\w

“‘44\&“@?\ W

% S,

%’ g.\‘\ -Lf'zfo
g_ 2% ‘\\_\_}"6 '//
o> > "\,//~

3

SCT

{%‘

SECRETARIA DE
COMUNICACIONES
Y TRANSPORTES

AEM

AGENCIA ESPACIAL

MEXICANA




