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DETERMINACION DE COSTOS PROPULSIVOS, ENERGETICOS Y TEMPORALES
EN MANIOBRAS ORBITALES DE BAJO EMPUJE PREDETERMINADAS

En el vuelo espacial, una maniobra orbital corresponde al uso de sistemas de propulsiéon para
cambiar la érbita de un vehiculo espacial. Es actualmente casi la tinica manera de desplazarse
a través del espacio exterior y por lo tanto su aplicacion resulta de gran importancia para el
diseno fisico como para el diseno de misiones de satélites.

En el caso particular de nanosatélites, los sistemas de propulsién presentan grandes restric-
ciones tanto de capacidad como tamano, por lo cual normalmente se hace necesario utilizar
sistemas de propulsion eléctrica, los cuales poseen un nivel de empuje bajo, resultando co-
munmente en tiempos de propulsion de larga duracion, del orden de cientos de orbitas.

El presente trabajo pretende calcular los propulsivos, energéticos y temporales de llevar a
cabo maniobras orbitales de bajo empuje predeterminadas. Es decir, la cantidad de prope-
lente, potencia, energia y tiempo necesarios para ejecutar una maniobra sub-6ptima definida
manualmente en base a resultados de la literatura.

En la primera parte del presente trabajo se presenta el marco tedrico donde se describen
los conceptos necesarios para poder comprender y analizar el modelo realizado. Se mencionan
principalmente conceptos relacionados con la astrodinamica, los principios de propulsion y
la ejecucion de maniobras orbitales.

Se construy6 un modelo en python basado en las ecuaciones de variaciéon de parametros
incorporando perturbaciones gravitacionales de la Tierra, el Sol, la Luna, el arrastre atmos-
férico y la presion solar. Este modelo ademés incorporé la capacidad de perfilado del empuje
a lo largo de su orbita y finalmente la fijacion de érbitas objetivo basado en leyes de con-
trol derivadas analiticamente. Ademas se validé la dindmica bésica y perturbada del modelo
mediante comparaciones con el software comercial de simulacion de satélites Systems Tool-
kit STK. Una vez completado el modelo se procedi6 a realizar las simulaciones de intéres,
incluyendo desorbitacion, mantenimiento orbital y movimiento relativo.

A partir de los escenarios estudiados se estima, en primer lugar, que el satélite SUCHAI
tendra un tiempo de desorbitacion de 7 anos, cayendo entre 2024 y 2025. Este tiempo puede
ser reducido entre un 20 % y 30 % utilizando propulsiéon basada en componentes comerciales.
Las maniobras probadas, a nivel general, no poseen mayor problema energético. En el caso
de mantenimiento orbital en 6rbita baja, la perturbacion que genera mayor efecto es el arras-
tre atmosférico, por lo cual sé6lo resulta conveniente modificar el semieje-mayor. Finalmente
se observa para el escenario de movimiento relativo, que en ausencia de perturbaciones es
imposible que un chipsat expulsado de un cubesat en érbita quede orbitandolo.
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Introducciéon

Motivacién y antecedentes

Los Cubesats son una familia de satélites artificiales pequenos que, a diferencia de otros
satélites pequenos, se conforman en base a criterios especificos que controlan factores como su
tamano, su forma y su peso, entre otros. Representan un esfuerzo colaborativo para proveer un
acceso econdémico al espacio para las instituciones educativas, gubernalmentales y cientificas.
Estas instituciones han reconocido que una plataforma pequena y estandarizada puede ayudar
a reducir los costos de los desarrollos en las investigaciones cientificas. Esta reduccion en la
barrera de entrada ha incrementado de gran manera el acceso al espacio, llevando a un
crecimiento exponencial de la popularidad de los CubeSats desde su concepcion.

En la Facultad de Ciencias Fisicas y Matematicas, se ha realizado con éxito la construccion
de un Cubesat de 1U (equivalente a un tamatio de 10cm x 10cm x 11em), correspondiente al
proyecto SUCHALI 1. Este satélite se encuentra actualmente en operacion en érbita baja a
una altitud de aproximadamente 500 km.

Si bien el proyecto SUCHAI ha sido de gran valor para generar concimiento en la facul-
tad como primer acercamiento, corresponde a un satélite que posee una cantidad limitada
de sistemas para operarlo. Es por esta razén que se estan desarrollando nuevos sistemas y
experimentos para ser integrados en las proximas versiones del proyecto SUCHAIL: SUCHAI
2 y SUCHAI 3, y posiblemente otros.

Uno de estos sistemas corresponde al de propulsion, el cual permite tanto el control de la
orientacion del satélite, como el cambio de 6rbita. Ambas son acciones necesarias a la hora
de cumplir determinados objetivos en misiones al espacio.

Objetivos Generales

Crear un modelo que permita calcular la cantidad de propelente, potencia y tiempo nece-
sarios al aplicar las estrategias propuestas en la literatura para maniobras orbitales de bajo
empuje en 6rbitas LEO para un cubesat 3U.



Objetivos Especificos

e Construir un simulador que permita evaluar, de manera simple, escenarios de aplicacién
de maniobras orbitales considerando la dinamica orbital de un satélite.

e Proponer estrategias de desorbitacion (deorbiting) a partir de una érbita LEO y calcular
los costos asociados a ello en términos de propelente, potencia y tiempo necesarios.

e Proponer estrategias para manetenimiento orbital (station-keeping) en LEO y calcular,
en caso de ser necesario, los costos asociados a ello en términos de propelente, potencia
y tiempo necesarios para ser realizados.

e Proponer estrategias para el cambio individual de los parametros orbitales semi-eje
mayor, eccentricidad, inclinaciéon y argumento del perigeo, en érbita LEO.

Metodologia

Para realizar este trabajo se ha decidido proceder como sigue:

1. Estudiar las soluciones presentadas histéricamente en la literatura.

2. Construir un modelo en python de la dindmica orbital del satélite que considere las
perturbaciones en el vuelo de éste y permita introducir maniobras orbitales de bajo
empuje. Ademas debe poder incluir modelos personalizados de componentes satelitales
de manera modular (paneles, propulsores, baterias, etc).

3. Validar mediante el modelo las estrategias presentadas en la literatura.

4. Probar distintas estrategias de maniobras orbitales de bajo empuje para de-orbiting,
station keeping y cambios en parametros orbitales singulares.

5. Calcular la cantidad de propelente, potencia y tiempo asociados a cada estrategia.

6. Verificar algunos resultados mediante la herramienta STK.



Capitulo 1

Marco Conceptual y Estado del Arte

1.1. Problema de dos cuerpos y movimiento Kepleriano

El problema gravitacional de dos cuerpos se preocupa del movimiento de dos cuerpos pun-
tuales que interacttian entre ellos inicamente debido a la gravedad. Esta fuerza de gravedad
puede ser expresada [10, p.652] como
GM m

F=-—

donde r corresponde a la distancia entre el satélite y el centro de la Tierra, G la constante
de gravitacion universal y p el parametro gravitacional.

Desde aqui la ecuacién de movimiento del satélite se convierte [10, p.652| en:

.o M
En lugar de utilizar elementos cartesianos regulares, puede resultar util utilizar elementos
orbitales para identificar una 6rbita especifica. Tradicionalmente éstos elementos son los seis
elementos orbitales clasicos 6 keplerianos:

e Semieje mayor a: la suma de las distancias del perigeo y apogeo divido por dos.

e Excentricidad e: la forma de la elipse, describiendo cuan elongada es en comparacion
con un circulo.

e Inclinacién i: el angulo de la elipse con respecto al plano de referencia, medido en el
nodo ascendente.

e Ascencion recta del nodo ascendente (2: orienta horizontalmente el nodo ascendente con
respecto al punto vernal (") del sistema de referencia.

e Argumento del perigeo w: define la orientacién de la elipse en el plano orbital, como un
angulo medido desde el nodo ascendente al perigeo.

e Verdadera Anomalia v: define la posicién del objeto orbitando el cuerpo primario a lo
largo de la elipse en un tiempo escpecifico. Se mide como el dngulo transcurrido con
respecto al perigeo.



Los elementos pueden observarse més facilmente en la siguiente figura:

Celestial body
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Figura 1.1: Elementos Keplerianos. Fuente: [3]

1.1.1. Perturbaciones

El campo gravitacional no es la tinica fuerza que afecta al satélite, por lo cual el movimiento
kepleriano solo puede dar una aproximacion de la trayectoria. Para tener una aproximacion
més cercana a la realidad, se hace necesario incorporar las perturbaciones causadas por
elementos externos. Estas perturbaciones son incorporadas de manera que la ecuacion de
movimiento cambia [10, p.652] a:

; r o«
r = —Mﬁ—kZpi (1.3)
1

donde p; corresponde a la aceleracion causada por la perturbacion i.

Arrastre Atmosférico

Si bien el 99.9999 % de la atmosfera terrestre esta bajo 100 km, la densidad del aire sobre
tal altitud es suficiente para ejercer arrastre e incluso causar calentamiento en los objetos
moviéndose a velocidades orbitales. Existen muchos modelos que describen la variacion de las
propiedades atmosféricas con la altitud. Uno de ellos es USSAT6, la US Standard Atmosphere
1976, la cual corresponde a una tabla de valores medidos desde el nivel del mar hasta 1000 km.
Los valores intermedios pueden ser interpolados mediante funciones exponenciales: p(z) =



pie” G2/ iy [ — —hlz(:ri—j;), donde i es el i-ésimo valor en la tabla, y p(2) es la densidad

atmosférica a la altura z, por lo cual z; < z < 2.

De acuerdo con USSAT6, la atmosfera es una capa esféricamente simétrica de 1000 km
de espesor alrededor de la Tierra. Se asume un estado estacionario y es consistente con un
periodo de actividad solar moderada.

La fuerza de arrastre esta definida |10}, p.658| como:
1
D= ——p?

2 rel

donde p es la densidad atmosférica, A es el area frontal del satélite, C'p es el coeficiente de
arrastre y v,o es la velocidad relativa del satélite respecto a la atmosfera rotatoria: v,.q =
V — Ugtmy = U — wg X r. Si consideramos un satélite con masa m, entonces la aceleracion
perturbadora debido a la fuerza de arrastre |10 p.658| es:

1 CpA
P = —5PVrel (L)Vrel (15)
m

CDAVrel (14)

2

Si bien el modelo atmosférico USSA76 es uno de lo més comunes y utilizados en los campos
cientificos para proposito general, se han propuesto modelos mejors y méas complejos que no
consideran la atmodsfera como estatica en el tiempo, si no que varia principalmente debido
a la actividad solar, la cual posee un ciclo de aproximadamente 11 anos. En este trabajo se
han utilizado otro modelos atmosférico que pueden ser consultados en el

Perturbaciones gravitacionales por harmoénico zonal J2

La Tierra y otros elementos celestes no son esferas perfectas si no que se asemejan a
esferoides achatadas. Debido al abultamiento ecuatorial causado por los efectos centrifugos de
la rotacion, el campo gravitacional varia con la latitud y con el radio. Este campo gravitacional
estd dominado por la contribucién en forma de masa puntual, a la cual se le sobrepone la
perturbacion debido al achatamiento.

El potencial de la perturbacion esta dado por la serie infinita [10, p.662]:

“ij< > Py(coso) (1.6)

donde Jg son los armonicos zonales del planeta, R es el radio ecuatorial y P, son los Poli-
nomios de Legendre. Los armoénicos zonales son niimeros sin dimension que no son derivados
matematicamente si no que inferidos desde observaciones del movimiento de satélites alre-
dedor del planeta. En la serie domina el segundo término con J, = 0,00108263, siendo los
siguientes términos J3-J7; 1000 veces menores. Es por ello que normalemente se considera sélo
la perturbaciéon aportada por el harmoénico zonal Js, en cuyo caso la aceleracion gravitacional
perturbadora p debido a J; es expresada [10, p.664| como:

3J2[LR2 2 2 22 ~
=55 L(5——1 1+ 5——1 J+ 55 -3 )k (1.7)

Donde r = [z, y, z] corresponde al vector de posicion del satélite con respecto al sistema ECI.

5



Radiacién Solar

Los fotones emitidos por el Sol, a pesar de no poseer masa, poseen energia y momentum.
Esta energia es traspasada a los objetos con los que impactan en forma de presion. La
aceleracion perturbadora debido a la radiacion solar se define [10], p.696] como:

S CrAs

p=-v—
C m

0 (1.8)

donde v es la funcion de sombra, la cual tiene valor O si el satélite esta en la sombra de la tierra
y 1 en caso contrario. Cg es el coeficiente de presion de radiacion, el cual se encuentra entre 1
y 2. Cg equivale a 1 si la superficie del cuerpo acttia como un cuerpo negro absorbiendo toda
la energia del foton incidente. Cuando Cr equivale a 2, la radiacion incidente es reflejada y
por lo tanto el momentum del fotén incidente es revertido en direccion, duplicando la fuerza
en el satélite. El factor A, corresponde a el area de exposicion del satélite que corresponde
a mR? para el modelo de bala de canon. @ corresponde al vector unitario apuntando desde
el Sol a la Tierra, el cual se utiliza en lugar de aquel apuntando al satélite debido a la
poca diferencia entre las distancias. Este factor considera s6lo el movimiento relativo del Sol
alrededor de la Tierra y no incluye el movimiento del satélite alrededor de la Tierra. El factor
S es la intensidad de radiacion a 1 UA del Sol, conocido como constante solar equivalente a
1367 W/m?, ¢ corresponde a la velocidad de la luz y m a la masa del satélite.

Para determinar cuando un satélite se encuentra en la sombra de la Tierra calculamos
el angulo entre el vector de posicion del satélite y el del Sol encontrado mediante producto

punto |10, p.701]:
0 = cos! (M> (1.9)
TsolT sat

Ademés se calculan los angulos entre los vectores de posiciéon y los puntos tangente:

0, = cos™* (1.10a)

Tsat

0y = cos™ (1.10b)

Tsol

Si 0, 4+ 6, < 6, la suma de los dngulos entre los vectores de posicion y los puntos tangetes
a la Tierra es menor a el angulo entre el satélite y el Sol y por lo tanto la linea de visién
entre ambos atraviesa la Tierra, quedando por ende el satélite a la sombra: v = 0, en caso
contrario v = 1.

Gravedad Lunar y Solar

El campo gravitacional del Sol y la Luna actiian como fuerzas perturbadoras en los satélites
siendo la Luna la que produce los mayores efectos. La perturbacion de la luna [10, p.706]

corresponde a:
I'm/s 'y
— 1, _m 1.11
b (m/ ) (1.11)
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donde i, es el pardmetro gravitacional de la Luna, r,,/, es el vector de posicién de la Luna
respecto al satélite y r,, es el vector de posicién de la Luna respecto a la Tierra.

En el caso del Sol, la perturbacion se deriva de manera similar [10, p.712| resultando:

3

ro/s r 7 TS/

pzu@( 5 ——?>=3—®{1‘@(1—®—;>—r} (1.12)
Toss  To To/s e

Sin embargo, es posible que para términos computacionales el vector rg, /s sea muy parecido
al vector rg), por lo cual es posible el término (1 — ¢3/b%) termine anulandose o perdiendo
precision numeérica.

Por ello se utiliza un método namerico [10, p.737] para computar la diferencia entre ni-
meros cercanamente iguales. Si definimos:

g=1-3 (1.13)
Sigue que:
3 3
F=1- (Z—z) ol (-gi=[1-(1-g? 1 i (1 - : z _ 11+—((11—_q3];’3 (1.14)
es decir: )
()= L2+ (1.15)
1+ (1—¢q)2

Utilizar ésta férmula para computar F' no requiere encontrar la diferencia entre ntimeros
cercanamente iguales como en el término (1—¢?/b3). Sin embargo el problema persiste cuando
usamos la ec. [[.13] para calcular ¢. Podemos evitar esto observando que:

q:bz—CQZ(b—c)~(b—0—c)

b? b?
como ¢ =b— a,
a-(2b—a)
=5 (1.16)
y por lo tanto, la ecuacion [1.12] queda como:
i
p= =[Pl -1 (117
s
donde: )
q:—r‘( rg_r) (1.18)



1.2. Sistemas de Propulsion

Un sistema de propulsion es cualquier método utilizado para acelerar vehiculos espaciales
y satélites. Existen muchos métodos, cada uno con sus ventajas y desventajas. Casi todos los
métodos funcionan mediante reaccion, es decir, aprovechan la fuerza de reacciéon producida
por las particulas expelidas a alta velocidad desde una apertura. Estas particulas pueden ser
sOlidas, liquidas o gaseosas y la capacidad de un motor para producir empuje so6lo duraré
lo que dure la disponibilidad de particulas. La expulsion de material es la escencia de la
producciéon de empuje y sin ello no se producira ningtin empuje, independiente de cuénta
energia haya disponible. La forma de energia utilizada para acelerar Estas particulas varia y
puede ser quimica, eléctrica o nuclear.

1.2.1. Conceptos de Propulsiéon
Av (Delta-V)

La orbita de un satélite queda definida por su posicién y velocidad respecto a la Tierra
para un determinado instante de tiempo. Esto significa que si se desea cambiar la forma
de la orbita de un satélite, éste debe experimentar cambios en el parametro de posiciéon o
velocidad. Sin embargo, resulta imposible en la realidad cambiar la posicion sin cambiar la
velocidad, es por ello que la tnica forma conocida de cambiar la é6rbita de un satélite en vuelo
es mediante la modificaciéon de velocidad.

Tal cambio de velocidad es conocido como Av y ha sido utilizado hasta la actualidad en
astrodinamica como una métrica para la cantidad de esfuerzo necesario para llevar a cabo
una maniobra orbital, es decir, el cambio desde una 6rbita hasta otra.

Un cambio de orbita puede tener diferentes estrategias y restricciones que resultan en
distintos costos de Av. Sin embargo, el cambio de velocidad que puede realizar un vehiculo
espacial es limitado por sus capacidades propulsivas, por lo cual se busca siempre minimizar
el Av necesario para realizar una maniobra orbital.

Impulso Especifico

El Impulso Especifico [, es una medida de cuén efectivamente un sistema de propulsién
a reaccion utiliza su combustible /propelente. Por definicion es el impulso total entregado por
cada unidad de propelente consumido |10} p.300].

Fem uje

Esto implica que un sistema de propulsiéon con un impulso especifico més alto utiliza la
masa de propelente més eficientemente para generar empuje lo cual implica una cantidad
menor de propelente serd utilizado para generar un mismo Awv.



El I, expresado en términos de masa posee unidades de distancia por unidad de tiempo,
lo cual corresponde a la velocidad de escape (ezhaust) de la masa expelida por el vehiculo.
Por razones historicas, sin embargo, el I, ha sido expresado en términos de peso, por lo cual
sus unidades quedan expresadas en segundos. Se ha acordado en la comunidad aeroespacial el
continuar utilizando Esta notacién aun si no posee un sentido fisico tan claro como el caso de
las unidades de velocidad. Es posible, sin embargo, pasar de una expresion a otra mediante
la utilizacion de go, la constante de aceleracion de gravedad en la superficie terrestre[5]:

Ve
I, = — 1.20
= (1.20)

donde:

e 1, es la velocidad de escape efectiva, con la que es expelida la masa de propelente.

® go es la constante de aceleracion de gravedad en la superficie terrestre, 9.80665 3.

Dependiendo del sistema de propulsiéon a utilizar se pueden obtener distintos valores de
empuje e [,,. Idealmente lo que se desea es obtener la mayor cantidad de empuje y la mayor
cantidad de I, sin embargo, Estas variables suelen ser usualmente opuestas, por lo cual la
tendencia es hacia sistemas de bajo empuje y alto Ig,.

Tabla 1.1: Algunos Impulsos Especificos Tipicos. Fuente: [10 p.300]

Propelente ve [m/s] I, [s]
Gas Frio 5,09 50
Hidrazina Monopropelente 23,45 230
Propelente Soélido 29.57 290

Acido Nitrico/monometilhidrazina 31.61 310
Oxigeno Liquido/Hidrogeno Liquido 46.39 455
Propulsion Ionica 305.91  >3000

Ecuaciéon de Tsiolkovsky y Presupuesto Delta-V

La ecuacion de Tsiolkovsky describe el movimiento de vehiculos que siguen el principio
béasico de un cohete: un vehiculo que puede aplicar aceleracién sobre si mismo utilizando
fuerza de empuje (thrust), expulsando una parte de su masa a gran velocidad y por lo tanto
moverse debido al principio de conservaciéon del momentum.

La ecuacion relaciona el maximo cambio de velocidad que es posible, en condiciones ideales,
dado una masa inicial y final del vehiculo y la velocidad de escape efectiva del propelente, es
decir, la velocidad con que la masa de propelente/combustible es expelida [6]:

Av = v.1n Mo _ golsp In 70 (1.21)
my m

donde:

e Av o delta-v es el maximo cambio de velocidad posible para el vehiculo.



e mg es la masa inicial total del vehiculo, includo el propelente. También conocida como
la masa himeda.

e my es la masa total final sin propelente. También conocida como masa seca.

e v, es la velocidad de escape efectiva del propelente.

4
3
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Figura 1.2: Raz6on de masa versus velocidad calculada a partir de la ecuaciéon de Tsiolkovsky.
Fuente: [6]

1.2.2. Propulsiéon Eléctrica

Un sistema de propulsion eléctrica se diferencia de uno tradicional en que utiliza la energia
eléctrica para acelerar propelente en lugar de energia quimica. Los propulsores eléctricos
tipicamente utilizan mucho menos propelente que un propulsor quimico tradicional pues
tienen mayores velocidades de expulsion de propelente y por lo tanto mayor I,,. Sin embargo,
debido a que la potencia eléctrica es limitada en un satélite, el empuje es mucho menor pero
se pueden proveer por mayores tiempos. Existen varios tipos de propulsores eléctricos que se
pueden agrupar en tres familias [2]:

Electroestaticos

Si la aceleracion de las particulas es causadas principalmente por la fuerza de Coulomb,
es decir, la aplicacién de un campo eléctrico estatico en la direccion de aceleracion. Algunos
ejemplos son:

e I6nico cuadriculado

e Efecto Hall

e Ton Coloide

e Emision de Campo (FEEP)
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Electrotermales

Este tipo de propulsores utiliza la energia eléctrica para generar calor en forma resistiva o
plasma para impartir energia térmica en un propelente gaseoso que es luego covnvertido en
energia cinética mediante una tobera. Algunos ejemplos son:

e Arcjet
e Arcjet microondas

e Resistojet

Electromagnéticos

Los iones son acelerados mediante la fuerza de Lorentz o por el efecto de campos electro-
magéticos donde el campo eléctrico no esta en la direccion de la aceleracion. Algunos ejemplos
son:

e Plasma Pulsado (PPT)
e Induccion Pulsada

1.2.3. Modelo de Energia/Potencia

El empuje disponible es una funciéon de la potencia disponible en el sistema de propulsion.
Un nimero de modelos de potencia han sido implementados. El mas simple asume una
cantidad de potencia suficiente para proveer un empuje constante a un valor maximo 7T, =
Tnaz- De otro modo, el empuje disponible es determinado por un valor de porcentaje de
aceleracion (throttle) D, una eficiencia energética n y una potencia disponible P, |7, p.18|.

_ 2DnP,

1,
]spg()

(1.22)

La potencia disponible mediante los paneles solares se obtiene mediante un modelo de po-
tencia solar de inversa al cuadrado. En este modelo la potencia decae con el cuadrado de la

distancia heliocéntrica.
AU?
)
rsc/@

P, By (1.23)

donde Py es la potencia de referencia a una AU y ry./® es la posicion del satélite respecto al
Sol.

1.3. Maniobras Orbitales

Una maniobra orbital corresponde al uso de sistemas de propulsiéon para cambiar la érbita
de un vehiculo espacial.
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1.3.1. Maniobras Orbitales de Alto Empuje

Las maniobras impulsivas son un modo de modelar una maniobra, en la cual el tiempo
de propulsion es muy pequeno comparado con el periodo de la 6rbita. En este escenario las
maniobras son consideradas instantaneas, es decir, durante la ejecucién de la maniobra se
considera que el vehiculo espacial estd quieto en un punto del espacio y solo la velocidad
cambia. Una maniobra impulsiva es una idealizacion mediante la cual se evita tener que
resolver las ecuaciones de movimiento incluyendo la fuerza de empuje del propulsor.

1.3.2. Mantenimiento Orbital (Station Keeping)

Como se vié anteriormente en la parte de perturbaciones, existen fuerzas no keplerianas
que causan que un cuerpo orbitando alrededor de otro no sea capaz de mantener una 6rbita
estatica, por lo cual en muchos casos se hace necesario corregirla cada cierto tiempo. Station
Keeping corresponde a la operacion necesaria para mantener un vehiculo espacial en su 6rbita
asignada. Esta operacion se realiza mediante una o varias maniobras orbitales ejecutadas
mediante el uso de propulsores.

1.3.3. De-orbiting

El incremento en los escombros presenta un riesgo cada vez mayor en el futuro del vuelo
espacial. Para solucionar este problema de manera efectiva, se ha convertido en un reque-
rimiento clave que las misiones futuras posean medios para la eliminaciéon de desechos al
término de la vida 1util de un satélite. El principal medio propuesto para ello es mediante la
de-orbitacion del satélite al término de su vida ttil. Esto se realiza mediante una maniobra
orbital que cause la disminucién de la velocidad orbital ya sea de forma activa o pasiva.

1.3.4. Elementos Equinocciales Modificados [13]

Los elementos orbitales clasicos o keplerianos no son siempre los mas adecuados para
modelar maniobras orbitales pues sufren de dos singularidades. La primera es cuando la
Orbita es circular, es decir, cuando la excentricidad es cero (e = 0). En este caso el perigeo y
apogeo se indefinen y por lo tanto también lo hace el argumento de perigeo w. La segunda
ocurre cuando la orbita es ecuatorial, es decir, cuando la inclinacion es cero (i = 0). En este
caso el nodo ascendente estd indefinido y también la ascenciéon recta del nodo ascendente
Q). Para sobrepasar éstos obstaculos se han definido elementos especiales llamados elementos
equinocciales, los cuales ayudan a evitar los problemas numéricos asociados a la utilizacion
de elementos keplerianos. Estos parametros son p, el semi-parametro, f y g que describen la
eccentricidad de la 6rbita, h y k que describen la inclinacion y L que es la verdadera longitud.
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Se pueden relacionar a los elementos keplerianos mediante las ecuaciones:

p=a(l —e?) (1.24a)
f =ecos(w+ Q) (1.24D)
g =esin(w+ Q) (1.24c)
h = tan(%) cos(w) (1.24d)
k= tan(%) sin(Q) (1.24e)
L=w+Q+v (1.24f)

La conversiéon a elementos cartesianos se realiza mediante las siguientes ecuaciones:

o’ = h? — k? (1.25a)
2 =1+h*+ K (1.25b)
w =1+ fcos(L)+ gsin(L) (1.25¢)
. g (1.25d)
xr = %(COS(L) + a*cos(L) + 2hk sin(L)) (1.25¢)
Y = %(sin(L) — a?sin(L) + 2hk cos(L)) (1.25f)
z = %(h sin(L) — kcos(L)) (1.25g)

1.3.5. Formulaciones y técnicas de perturbaciéon

Existen tres técnicas diferentes para examinar los efectos de las perturbaciones: técnicas
de perturbacion especial, técnicas de perturbacion general y técnicas semianaliticas [21]. A
continuacion se presentan las caracteristicas de cada una:

Técnicas de perturbaciéon especial

Estas técnicas integran numéricamente las ecuaciones de movimiento incluyendo todas
las perturbaciones necesarias. El término "perturbacién especial"viene del hecho que, co-
mo involucra integracion numérica, la solucion sélo es valida para las condiciones iniciales y
parametros utilizados como entradas del problema. La técnica de propagaciéon mejor cono-
cida que cae bajo la categoria de perturbaciones especiales es el Método de Cowell. Esta
formulacion utiliza la posicion y velocidad de manera que [10, p.659|:

% m - m - [—ungp] (1.26)
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Técnicas de perturbacion general

Las técnicas de perturbacion general reemplazan las ecuaciones de movimiento originales
con una aproximacion analitica que captura el caracter escencial del movimiento sobre un
tiempo limitado que permite también la integracion analitica.

Este método aplica a una variedad de ecuaciones de movimiento con perturbaciones, en
particular las ecuaciones de variacién de parametros (VOP). Las ecuaciones de variacion
de pardmetros son un sistema de ecuaciones diferenciales de primer orden que describen la
variacion de los elementos orbitales en el tiempo (ya sean clasicos o equinocciales). Esta
técnica fue desarrollada tanto por Gauss como Lagrange para analizar perturbaciones. La
formulacion de Gauss, en lugar de integrar los pardmetros cartesianos, utiliza los elementos
keplerianos y separa las perturbaciones en un sistema coordenado RSW |10} p.681].

% = rps (1.27a)
% = % sin vp, + ,u_lh [(h* 4 pr) cosv + per]p, (1.27b)
% = %cos(w + V)pw (1.27¢)
% = s+ vp (1.27d)
(;—C; = % {%2 cos vp, — <r + %) sin Vps} - %pw (1.27¢)
i—z = % + % [%2 cos vp, — (r + %2> sin Vps} (1.27f)
Pr
donde la pertubaciéon p = | ps | en el sistema RSW y r = M(H}é—i%y)
Puw

Esta formulacion, que es la utilizada en este trabajo, puede expresarse en términos de
elementos equinocciales, en este caso expresado de manera matricial. Las ecuaciones de
movimiento luego se definen como [7]:

&t =A(x)A+b
donde:

BsinL \[BLl(q+1)cosL+f] —/E4(hsinL — keosL)
| BeosL \/%%[(q—i-l)sin[,—i—g] \/%g(hsinL—kcosL)

ps?cosL
0 0 \/; 2q
0 0 ps?sinL

noo2q

0 0 \/Zl(hsinL—kcosL)
wa

14



b=10 0 0 0 0 \/w(g)Q]T

y A, las perturbaciones en el sistema de referencia RSW (radial-traverse-normal) del satélite.

Técnicas semianaliticas

Existe una compensacion entre velocidad computacional y precision dependiendo de si se
utiliza el método de perturbaciones general o especial. Las técnicas semianaliticas intentan
combinar lo mejor de ambos mundos. El enfoque basico en los métodos semianaliticos es
separar las perturbaciones peridédicas de corto tiempo de los efectos que son de largo periodo
o seculares, de modo que el promedio de la variacién de los elementos pueda ser integrado.

1.3.6. Soluciones Histéricas para problema de maniobras de bajo
empuje

Meétodos indirectos

Los enfoques clasicos a optimizacion de trayectoria de bajo empuje emplean control 6ptimo
y son llamados métodos indirectos o métodos de multiplicadores de Lagrange. Uno de los pri-
meros resultados es aquel postulado por Edelbaum para transferencia enre érbitas circulares
de diferentes semi-ejes mayores e inclinaciones. Edelbaum desarrollé una solucién analitica
para maximizar el cambio de inclinacién Ai al mismo tiempo que se lograba un cambio en el
semi-eje mayor Aa indicado entre érbitas circulares [12]. Edelbaum asumié que la érbita se
mantenia circular a través de toda la transferencia, con un un angulo de empuje constante
entre cada revoluciéon, un empuje constante y considerando una dindamica de dos cuerpos.
Este modelo, sin embargo, no toma en cuenta el consumo de propelente y no permite tener
periodos sin aceleracion (coasting). Kéchichian reformul6 la transferencia de Edelbaum como
un problema de minimo tiempo y encontré una expresion analitica para el angulo variante
en el tiempo para obtener el Aa y Ai deseados [19).

Edelbaum luego extendié su anélisis para obtener solucién para pequenos cambios en cual-
quiera de los elementos orbitales para orbitas elipticas, considerando nuevamente aceleracion
constante y un modelo de dinanimca de dos cuerpos [11]. Kéchichian obtuvo las ecuaciones
de movimiento para el problema de minimizacién de tiempo para encuentro espacial (ren-
dezvous) utilizando elementos equinocciales y presentd una solucion numérica utilizando una
iteracion de Newton-Rhapson [I8]. Sugiri6 una técnica de promediado para extender este
resultado a rendezvous de larga duracion y mejoré la transferencia de Edelbaum para incluir
cambios en la ascencion recta del nodo ascendente A2 y la perturbacion Jo de la Tierra en
el modelo dinamico[I7].

15



Leyes de control

De manera similar al enfoque indirecto, las leyes de control utilizan sélo unos pocos pa-
rametros para determinar una regla para maniobrar durante una transferencia. Si bien las
soluciones indirectas son leyes de control 6ptimas determinadas por multiplicadores de La-
grange, las leyes de control subéptimas siguen una heristica que puede ser particularmente
utiles en el diseno de una misién e incluso acercarse a las soluciones 6ptimas. Las leyes de
control pueden definir por ejemplo la direcciéon y magnitud del empuje en funcion del tiem-
po o la posicion angular. Las ecuaciones de movimiento son luego evaluadas con el empuje
previamente definido en la ley de control hasta que la érbita desea se alcance. Las leyes de
control heuristicas en general dan resultados suboptimos pero siguen una politica que puede
ser aceptable en el diseno de una misién. Pueden ser también muy tutiles para obtener una
adivinanza inicial para una optimizacién posterior.

Optimizaciéon Directa

En el método de optimizacion directa, un vector de decision es formado por variables
de control, de estado y otros parametros que describen una trayectoria completa. Luego se
aplica un pocedimiento de optimizacion [9] que acualiza el vector de decision iterativamente
hasta que el criterio de convergencia se alcance. Este método normalmente se utiliza para
el diseno de misiones especificas [8][7] y requiere de experiencia en métodos de optimizacion
para reconocer el tipo de problema de optimizacion, qué solver utilizar y como ajustar sus
parametros.

Por Esta razon este método no sera el enfoque de este trabajo, si no la utilizacion y
evaluacion de leyes de control predeterminadas.
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Capitulo 2

Creacion Modelo

El cédigo ha sido distribuido en 5 archivos:

e constants.py: en este codigo se definen todas las constantes a ser usadas en el resto
del codigo como las constantes gravitacionales estandares de la Tierra, el Sol y la Luna,
el radio de la Tierra, la constante de gravedad y las masas de la Tierra, la Luna y el
Sol, entre otras.

e coordinates.py: en este cddigo se definen funciones que son de ayuda para transformar
las coordenadas de keplerianas a cartesianas, de cartesianas a keplerianas, de keplerianas
a equinocciales, de equinocciales a keplerianas, de cartesianas a equinocciales y de
equinocciales a cartesianas.

e models.py: en este codigo se definen clases y funciones que conforman los modelos
fisicos a utilizar, como por ejemplo el modelo de densidad atmosférica, el modelo de
posicion lunar y solar, y finalmente los modelos utilizados en el satélite, como los
modelos de propulsores, los modelos de paneles solares, baterias, energia y los modelos
de satélite en si (incorporando cosas como masa, coeficiente balistico, etc).

e maneuvers.py: en este codigo se encuentran las funciones que realizan el trabajo de
calcular la dinamica orbital, y las funciones con las que interactia el usuario para
poder anadir las perturbaciones que desee y propagar el movimiento por el tiempo que
se desee.

e auxiliary.py: en este cddigo se definen funciones auxiliares o miscelaneas que tienen
como proposito facilitar la interaccion del usuario. En este momento sélo se tiene un
extractor de elementos a partir de un TLE y una funcion para facilitar la mantencion
del aspect ratio al graficar en 3D.

Estos archivos pueden ser encontrados en el repositorio de GitHub:
https://github.com/MrPapasFritas/orbital-mechanics junto con una multitud de ar-
chivos de Jupyter con demostraciones de como utilizar la libreria, ademas de los estudios
explorados en este trabajo.
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2.1. Base

La funcién mas relevante de la librerfa es propagate (), localizada en maneuvers.py

En primer lugar se implement6 la dinamica utilizando la formulaciéon de Cowell. Como se
decidi6 que el programa aceptara como condicion inicial los parametros orbitales keplerianos,
se implement6 una funciéon de transformacion de coordenadas kepleranas a cartesianas para
poder utilizar la posicion y velocidad.

El vector de entrada se defini6 en el orden a, e, i, omega, Omega, nu, donde a es el
semieje-mayor, e la eccentricidad, i la inclinaciéon, omega el argumento del perigeo, Omega el
RAAN, y nu la anomalia verdadera.

Para integrar la ecuacion diferencial se utiliz6 la funcién odeint, de la librerfa integrate
de scipy. Dicha funcién utiliza el solver LSODA de la libreria odepack de FORTRAN. Este
solver es de paso adpatativo, es decir, va variando su paso de integraciéon a lo largo del
tiempo dependiendo de la pendiente en la que esté. La funcién odeint, ademaés, toma como
argumentos la funcién que se desea integrar, las condiciones iniciales de dicha funcion y un
vector de tiempo sobre el cual sera integrda la funcion.

Dentro de la funcién a integrar es necesario definir las ecuaciones diferenciales perinentes
para la integracion. Lo que debe devolver esta funcion es el diferencial, el cual es integrado
por la funciéon odeint. Es importante que la funcién devuelva un vector del mismo tamano
que las condiciones iniciales (y con los diferenciales correspondiente a cada variable del vector
de entrada).

En este caso la funcion a integrar se nombré cowell ().

El esquema de funcionamiento, por lo tanto, se visualiza como sigue:

propagate()

/ scipy.integrate.odeint()

Y

[a,e,i,omega,Omega,nu]

» auxiliary.kep2cart()
L conwell()

.

Figura 2.1: Diagrama de base del algoritmo de propagacion, integrando mediante la formu-
lacion de Cowell. Fuente: Autor.

Luego de realizar algunas pruebas se pudo comprobar que integrar la posiciéon y velocidad
mediante la formulacion de Cowell no era lo mas adecuado, pues se iba acumulando un error
en el tiempo y la energia iba cambiando lentamente, atin cuando sblo se integraba la érbita
osculante.
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Por esta razon se decidié agregar una segunda opcion para la funciéon de integracion,
utilizando la formulacién de variacion de parametros mediante utilizacion de elementos equi-
nocciales.

Para evitar conflictos en el escenario en que cualquiera de los dos métodos sea usado, se
decidié que todos los outputs fueron transformados a elementos keplerianos, cartesianos y
equinocciales al terminar la integracion.

De modo que su funcionamiento qued6 como sigue:

propagate()

( scipy.integrate.odeint() \

conwell() rLv
d/dt —F"—) [a,e,i,omega,Omega,nu]
> v

[pfghkL]
d/dt
t eq2cart()

Figura 2.2: Diagrama de base del algoritmo de propagacion, integrando ambas formulaciones.
Fuente: Autor.

Y

[a,e,i,omega,Omega,nu]

> [p.fg.hklL]

2.2. Clase Maneuvers y ManeuversHistory

Para ordenar el codigo se implement6 una clase Maneuvers, de modo que la informaciéon
quedara almacenada dentro del objeto y la funcién propagate() quedara como un método
de la clase.

Ademés se defini6 la clase ManeuversHistory, la cual es usada de manera interna por
Maneuvers para almacenar la serie de tiempo de los datos resultantes de la propagacion, asi
se definen los campos:

e Maneuvers.ManeuversHistory.r: Vectores de distancia del centro de la Tierra al
vehiculo espacial en el sistema ECI.

e Maneuvers.ManeuversHistory.v: Vectores de velocidad del vehiculo espacial en el
sistema ECI.

e Maneuvers.ManeuversHistory.coe: Elementos orbitales clasicos (a,e,i,w, €, v).

e Maneuvers.ManeuversHistory.mee: Elementos Equinocciales Modificados (p,f,g,h.k,L)
e Maneuvers.ManeuversHistory.propMass: Masa de propelente remanente.

e Maneuvers.ManeuversHistory.t: Tiempo transcurrido desde t = 0.

e Maneuvers.ManeuversHistory.datetime: Timestamps tipo datetime de la fecha de
simulacion para cada paso de tiempo.



2.3. Perturbaciones

Para implementar las perturbaciones que afectan la dindmica del satélite se definieron en
Maneuvers los métodos addPerturbation() y removePerturbation(), dichos métodos se
encargan de activar y desactivar flags dentro de Maneuvers, dependiendo del argumento que
sea pasado a las funciones. Estos flags son luego utilizados a la hora de calcular el valor de
las perturbaciones en el método calculatePerturbations(). Las perturbaciones que han
sido implementadas son:

e atmosphere: correspondiente al efecto del arrastre atmosférico sobre el satélite.

e J2: correspondiente al efecto de los harmoénicos gravitacionales causados por la forma
achatada de la Tierra.

e solar_pressure: corresponde a la presion solar causada sobre el satélite por la radia-
cion del Sol.

e moon_gravity: corresponde al efecto gravitacional de la Luna sobre el satélite.
e sun_gravity: corresponde al efecto gravitacional del Sol sobre el satélite.

2.4. Propulsion

El efecto de la propulsion del satélite puede ser modelado como una perturbacion adicional
y por lo tanto es activada también llamando al método addPerturbation(). Para definir una
propulsiéon ha sido necesario implementar previamente dos clases adicionales:

En primer lugar, la clase Spacecraft, que define atributos como:

e dryMass: la masa seca del satélite, que corresponde a la masa del satélite en ausencia
de combustible/propelente.

e wetMass: la masa humeda del satélite, que corresponde a la masa total del satélite
considerando el propelente.

e area: que corresponde al area de ataque del satélite para efectos de célculo del arrastre
atmosférico.

e Cd: el coeficiente de arrastre atmosférico.

e Cr: el coeficiente de reflexividad, para efectos de presion de radiaciéon solar.

Ademas, se ha implementado una funcién denominada BC(), que corresponde al coeficiente
balistico.

En segundo lugar se ha implementado una clase Thruster que modela el comportamiento
de un propulsor. En esta clase se definen atributos como:

e thrust: el empuje entregado por el propulsor, normalmente en el rango de uN y mN
para el caso de propulsiéon de bajo empuje.

e isp: el impulso especifico caracteristico del propulsor, usualmente en el rango de 600 a
5000 en el caso de propulsion de bajo empuje.
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e cta: la eficiencia del propulsor.

e massFlowRate: el flujo masico del propulsor, el cual depende de thrust e isp y es
utilizado para el calculo de la cantidad de propelente utilizado y por ende su duracion.

e power: La potencia nominal utilizada por el propulsor cuando se encuentra operando
con empuje nominal.

Una vez definido un propulsor es posible integrarlo a un objeto tipo Spacecraft.

Como este tipo de perturbacion tiene mas sentido definirla en el sistema de referencia del
satélite (RSW), es necesario a veces que sea transformado al sistema ECI (Earth Centered
Inertial).

2.5. Energia

Para poder analizar los gastos energéticos en términos de Potencia y Energia se han
implementado, también, modelos de Paneles Solares y Baterias.

2.5.1. Paneles Solares

La clase solarPanels modela la captacion de energia del Sol por parte de paneles solares.
En esta clase se definen atributos como:

e n: La cantidad de paneles instalados.
e area: El 4rea de cada panel.
e efficiency: La eficiencia de cada panel.

e nominalPower: La potencia nominal entregada por el panel cuando esta sometido a con-
diciones nominales, considerando especialmente una radiacion nominal de 1367 W /m?.

La potencia entregada por el panel es ajustada de acuerdo a la distancia que se encuentre
del Sol (a mayor distancia menor radiacion y por ende menor potencia), y a los periodos de
eclipse cuando la Tierra se encuentra tapando el Sol y por ende la Potencia Entregada se
convierte en 0.

2.5.2. Baterias

La clase Battery modela el almacenamiento de la energia por medio de baterias. En esta
clase se definen atributos como:

e P: El nimero de celdas en paralelo.

e S: El nimero de celdas en serie.
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e voltage: El voltaje de las baterias, equivalente al voltaje de una celda por la cantidad
de celdas en serie.

e capacity: La capacidad de carga de las baterias en mAh, correspondiente a la capacidad
de una celda por la cantidad de celdas en paralelo.

e energy: La capacidad energética de la bateria, en términos de Wh, correspondiente al
voltaje de la bateria por su capacidad.

e chargePower y dischargePower: La potencia de carga y descarga nominales, respec-
tivamente, que es capaz de manejar la baterfa.

2.5.3. Balance Energético

En cada paso de tiempo de la integracion se realiza un balance energético simple entre
los paneles solares, el propulsor y las baterias. En primer lugar se determina la cantidad de
potencia y energia disponible para ser utilizada por el propulsor:

PAvail = PSP + chij;:hcw“ge - POther (21)

donde Ppg.y corresponde a la potencia entregada por la baterias, la cual serd cero si no
hay energia disponible en las baterias; Psp corresponde a la potencia entregada por los
paneles solares, la cual serd cero si es que se encuentra eclipsado por la Tierra; v Poier,
corresponde a la potencia que consume el resto de los sistemas del satélite, la cual se ha
elegido arbitrariamente como un porcentaje de la potencia entregada por los paneles solares.

La potencia disponible es evaluada por el propulsor para determinar el grado de propulsion
que podré dar. En el caso que exista suficiente potencia disponible, el propulsor utilizara su
potencia méxima nominal para méximo empuje, o bien la potencia acorde al nivel de empuje
configurado. En caso que las baterias se hayan agotado, el propulsor so6lo podréa utilizar la
potencia que estén entregando los paneles solares y por lo tanto el empuje resultante sera
menor.

La potencia efectiva utilizada por el propulsor es finalemente utilizada para determinar el
balance energético final en la bateria:

dEBatt
dt

= PBatt = PSP - POther - PThruster (22)

Un ejemplo del uso de energia por parte del propulsor puede ser observado en la fig 2.3
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—— Potencia Paneles Solares
Potencia Propulsor

—— Potencia Otros Dispositivos
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_______________________________________

Tiempo [dias]

Figura 2.3: Ciclo de carga de bateria debido al uso de propulsor. Fuente: Autor.

En la figura anterior se observa la bateria cargandose inicialmente hasta alcanzar una
carga maxima de 36.5 Wh, luego comienza a funcionar el propulsor con una potencia que no
alcanza a ser cubierta por los paneles solares, por lo cual la energia se extrae de la bateria
hasta descargarla completamente. Cuando se descarga la bateria, el propulsor sélo puede
utilizar la potencia remanente del panel solar, por lo cual adapta su punto de operacion
(empuje) para consumir un nivel de potencia equivalente a éste. Una vez que se apaga el
propulsor, la bateria vuelve a cargarse.

Otro ejemplo de ciclo de carga de bateria incluyendo el fenémeno de eclipse en los paneles

solares puede ser consultado en el |[Anexo 3

2.6. Perfilado de empuje

Se ha implementado también la capacidad de incluir un perfil de empuje para el satélite
a partir de los elementos orbitales, de manera que la direcciéon de empuje no esté restringida
a una direccion tnica durante toda la integracion.

De esta manera se definen los angulos o y 8 como se observa en la figura [2.4

Asi, se implementa el atributo Maneuvers.thrustProfile, que corresponde a una tupla
que guarda los callbacks de las funciones que calculan los angulos o y  a partir de los
elementos orbitales keplerianos de la 6rbita osculante. Esta tupla es luego utilizada para
calcular la direcciéon del empuje a lo largo de la integracion.

Las transformaciones de vector a empuje se dan como sigue:

= arct 2l (2.3a)
a—arcanTs .0

[ = arcsin

] (2.3b)
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Figura 2.4: Definiciéon de los dngulos a y S en el sistema RSW (también llamado RCN).
Fuente: [25]

cos (3 sin «
T = ||T|| | cos S cosa (2.4)
sin 3

De acuerdo a [25], al tomar las ecuaciones de variacion de pardmetros de Gauss, reempla-
zando las componentes de las perturbaciones por la forma definida en 2.4 y derivando con
respecto a oy a 3, se obtienen los angulos instantaneos 6ptimos para la modificacién maxima
de todos los pardametros orbitales, los cuales pueden ser resumidos como sigue:

Angulos de propulsiéon

o B

Semi-eje mayor (a) tan~! <1iilfo(8”()y)> 0
. s — in(v)
Excentricidad (e) tan 1(m> 0
Inclinacién (i) 0 sgn(cos(w +v)) - 5
RAAN () 0 sgn(sin(w +v)) - §
. — 14-ecos(v — ecot(i)sin(w+v

Argumento del IS (W) tan™" (2Iecosgug COt(V)) tan™" (sin(a—l/)(1-&—110)(73(1/()—4;0?9(04)5171(1/))

Tabla 2.1: Angulos 6ptimos instantdneos a y 8 en funcién de la anomalia verdadera (v).
Fuente: [25]

Vale mencionar que al ser estos angulos el 6ptimo instantaneo, no es posible asegurar que
su aplicacion incurrird en un 6ptimo total en la trayectoria de una maniobra orbital.
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Por otro lado, mencionar que si bien la tabla anterior da una definicién de los dngulos
6ptimos instantaneos para todos los puntos de la 6rbita, es posible determinar los puntos
6ptimos de la orbita donde el efecto en el cambio de los parametros orbitales se maximiza.
Dichos puntos se puden resumir en la siguiente tabla:

Anomalia Verdadera (v)

Semi-eje mayor (a) 0

Excentricidad (e) T
Inclinacion (i) sin (1 + w) = —esinw
RAAN (92) cos (Vg + w) = —ecosw

Tabla 2.2: Puntos de méaximo cambio de parametros orbitales. Fuente: [25].

Asi, en el caso que apliquemos, por ejemplo, el perfil de la figura[2.5], se obtiene el resultado
de la figura[2.6] En esta figura se puede observar que el semieje mayor efectivamente es el que
aumenta. Este tipo de estrategias si bien cambian de manera mayoritaria el elemento orbital
para el cual estan disenados, no aseguran que ningun otro elemento orbital sea modificado.

Se ha simulado de igual manera el perfil de empuje para la modificacion del resto de los
elementos orbitales, utilizando los perfiles indicados en la Tabla Los resultados de éstos

pueden ser vistos en el [Anexo 2|

Semi-major axis (a)

30 — a

20

10

> 0.00

alB[°]
=)

-10 —0.25 1

—0.50 1
-20

-0.751
-30

0 920 180 270 360 -150 -1.25 -1.00 -0.75 -0.50 -0.25 0.00 0.25 0.50
e[l x

Figura 2.5: Perfil de empuje 6ptimo instantaneo para modificacion de semieje mayor. Fuente:
Autor.
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(a) Trayectoria (b) Modificacion de parametros orbitales

Figura 2.6: Resultado tras aplicar el perfil de empuje de la figura Fuente: Autor.

2.7. Fijaciéon de Orbita Objetivo

Si bien es posible modificar uno de los elementos orbitales utilizando los perfiles de empuje
definidos en la Tabla a veces lo que se desea es que varios elementos se modifiquen al
mismo tiempo a modo de poder llegar un set de parametros orbitales objetivo (Targeting).

Como estos parametros son modificados de manera desigual para un mismo empuje y can-
tidad de tiempo, es muy probable que algunos elementos orbitales alcancen antes su objetivo.
Es por ello que se utiliza la estrategia de utilizar pesos sobre los vectores correspondientes
a cada parametro basados en el grado de progreso que lleva tal parametro para alcanzar el
objetivo. Asi, los vectores de empuje de los parametros que lleven un menor progreso hacia su
objetivo recibirdn un peso mayor y por ende comenzaran a cambiar més rapido que aquellos
que se encuentren avanzados. Esto se puede expresar como:

T — Z COE; — COE

T 9,
COE, — COE,  “9F (2.5)

donde COE, COE; y COE, representan respectivamente el valor osculante, objetivo e inicial
de un elemento orbital especifico, T es el vector resultante de todos los vectores 6éptimos y
Teoor el empuje instantaneo optimo para la modificacion del parametro COE.
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Esto también puede ser representado de manera matricial como:

 COE, — COE 2.68)
WeOB = GOE, — COR, -a
11}(1
Ql)e
T= |7, |T.|T|T, | T | |w (2.6b)
11}Ld
wa

De esta manera, si se define una 6rbita origen y una érbita objetivo a través de sus parametros
orbitales keplerianos, por ejemplo de ay = 6879,84 km, ¢y = 0,001054, iy = 1°; a ay =
13000 km, ey = 0,5, iy = 45°, el sistema encuentra el angulo 6ptimo para cambiar varios
parametros a la vez y de esta manera que todos los elementos lleguen a su objetivo al mismo
tiempo. La evolucion de este escenario puede observarse en la figura [2.7]

a[km] e

12000

10000

8000

4 10
o 240
al°l vl

240

300
230

200
220

100
210

o

6 é L ‘6 é 1'0 6 2 4 6 8 10
Time [days] Time [days]
(a) Trayectoria (b) Elementos Keplerianos

Figura 2.7: Evolucién de una trayctoria desde una orbita origen a una 6rbita objetivo. Azul
representa la o6rbita inicial, naranjo el periodo en que se ejecuta la maniobra y verde la érbita
final. Fuente: Autor.

2.8. Validacién perturbaciones

Para verificar que las perturbaciones estuviesen modeladas de forma correcta, se procediod
a ser comparadas con ejemplos de [10]. Como la mayoria de los ejemplos presentan una
figura/imagen de los resultados de simulacion, no es posible comparar el error directamente
mediante datos. Sin embargo se ha hecho un esfuerzo por replicar las figuras de la manera
més parecida posible utilizando las mismas divisiones y limites.
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2.8.1. Arrastre Atmosférico

Esta perturbacion fue verificada mediante el ejemplo presente en p.659, Ejemplo 12.1.
En este ejemplo se utiliza un satélite esférico de 1 m de didmetro y 100 kg de masa. Las
condiciones iniciales de la ¢rbita pueden ser consultadas en el ejemplo. Es importante recalcar
que este ejemplo utiliza el modelo atmosférico USSAT6 (US Standard Atmosphere 1976). La
comparacion puede observarse en la fig 2.8

1000 T T T T T 1000
i = Perigeo

—— Apogeo

600

500

Altitude (km)
Altitude (km)

400

300

200 T : _\\

100

1 1 1 L L
0 20 40 60 80 100 120 0 20 40 60 80 100 120
. time (days)
Time (days)

(a) Ejemplo (b) Simulacion
Figura 2.8: Comparacion entre valores de apogeo y perigeo debido al arrastre atmosférico.
Fuente: Autor.

Se puede observar que ambas curvas son practicamente iguales, por lo cual se asume que
el modelo esta funcionando correctamente.

2.8.2. J2

Esta perturbacion fue verificada mediante el ejemplo presente en p.665, Ejemplo 12.2..
Como esta perturbacién no depende de la masa o el area de ataque, solo se definen los
parametros orbitales iniciales (los cuales pueden ser consultados en el ejemplo). El efecto de
esta perturbacion es calculado para un periodo de 48 horas. La comparacion puede observarse

en la fig 2.9 y [2.10]
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Figura 2.9: Comparacion entre variaciones de ascencion recta y argumento del perigeo debido
a la perturbacion J2. Fuente: Autor.
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Figura 2.10: Comparacion entre variaciones de excentricidade inclinaciéon debido a la pertur-
bacion J2. Fuente: Autor.

Se puede observar que en el caso de la eccentricidad y la inclinacién las figuras son prac-
ticamente idénticas. Sin embargo en el caso de la ascencion recta y el argumento del perigeo
se acumula un error de aproximadamente 1° pasadas las 48 horas.

2.8.3. Presion Radiativa

Esta perturbacion fue verificada mediante el ejemplo presente en p. 703, Ejemplo 12.9. En
este ejemplo se tiene un satélite esférico con una razoén area-masa de 2 m? /kg. Los parametros
orbitales iniciales pueden ser consultados en el ejemplo. En la fig se puede apreciar una
comparacion entre los valores del ejemplo y los simulados.
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Figura 2.11: Comparaciéon entre variaciones de momento angular, excentricidad, semieje-
mayor, ascencion recta, inclinacion y argumento del perigeo debido a efectos de la presion
radiativa. Fuente: Autor.

A partir de la figura anterior se observa que todas las figuras, a excepcion del semieje mayor
son préacticamente iguales. El error en el caso del semieje mayor es de aproximadamente 0.5°
tras 1000 dias. Este error es considerado aceptable para estudios de no més de 10 anos.

2.8.4. Gravedad Lunar

Esta perturbacion fue verificada mediante el ejemplo presente en p. 710, Ejemplo 12.11.. En
este ejemplo se definen tres tipos de orbita: LEO (Low Earth Orbit), HEO (Highly Elliptical
Orbit) y GEO (Geosynchronous Earth Orbit). En todos los casos se analiza un periodo de
60 dias. En la figura se puede observar una comparacion entre los valores del ejemplo y
los simulados.

Como se puede ver, ambas figuras son practicamente idénticas. Vale mencionar que las cur-
vas en las figuras proporcionadas por el libro han sido suavizadas para omitir las variaciones
periodicas.
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Figura 2.12: Comparacion entre valores de Ascencion recta, inclinacion y argumento del
perigeo debido a la gravedad lunar. Fuente: Autor.

2.8.5. Gravedad Solar

Esta perturbacion fue verificada mediante el ejemplo presente en p.713, Ejemplo 12.12..
Al igual que en el ejemplo anterior se definen tres tipos de orbita: LEO (Low Earth Orbit),
HEO (Highly Elliptical Orbit) y GEO (Geosynchronous Earth Orbit), todas con los mismos
parametros orbitales que en el ejemplo anterior. En este caso se analiza un periodo de 1100
dias. En la fig se puede observar una comparacion entre los valores del ejemplo y los
simulados.
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Figura 2.13: Comparacion entre valores de Ascencién recta, inclinacion y argumento del
perigeo debido a la gravedad solar. Fuente: Autor.
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2.9. Validacion STK

Para verificar que tanto la dinamica orbital de satélite como la aplicacion de propulsion en
maniobras orbitales estén modeladas de forma correcta, se procedi6é a comparar los resultados
de simulacién con los resultantes del software comercial STK (Systems Toolkit). Para ello se
aplico en primer lugar un empuje en el sentido de la velocidad (aumentando principalmente

el semieje mayor) y luego un empuje en el sentido de la normal de la érbita (modificando
mayoritariamente la inclinacion).
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Figura 2.14: Error relativo porcentual para los elementos orbitales simulados y los de STK.
Fuente: Autor.
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Figura 2.15: Error relativo porcentual para el uso de masa de propelente simulados y los de
STK. Fuente: Autor.
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Capitulo 3

Simulaciones

Si bien el trabajo realizado en el capitulo anterior constituye la construcciéon de una
herramienta que permite la simulacion de una multitud de escenarios, se ha elegido para este
trabajo la exploracion de tres de ellos: Desorbitacion, Mantenimiento Orbital y Movimiento
Relativo.

3.1. Desorbitacion

Cada ano, el numero de lanzamientos de CubeSats aumenta respecto del anterior. Gene-
ralmente lanzados en una 6rbita baja, estos objetos pueden durar hasta muchos anos antes
de caer a la Tierra, por lo que existe una creciente preocupacion por la saturacion del espacio
cercano a la tierra con la llamada Basura Espacial. Estos escombros presentan un peligro de
colision para las misiones siguientes, cuya probabilidad aumenta con cada nuevo objeto.

Este escenario evaltia la posibilidad de predecir el tiempo de decaimiento de un satélite
orbitando a 500 km y analizar cuanto es posible disminuir este tiempo mediante la utilizacion
de propulsiéon de bajo empuje.

3.1.1. Comparacién con datos histoéricos

En primer lugar se pretende analizar si el modelo se adapta a los datos historicos de
deorbitacion. La informacion ha sido obtenida a través de los sitios Celestrak[I], Space-
Track[4] y nanosats.cu|20]. Estos datos se encuentran principalmente como fomato TLE, por
lo cual informan de variados parametros orbitales.

En primer lugar se opt6 por analizar el reciente decaimiento orbital de la Estacion Espacial
China Tiangong-1. En Septiembre de 2017, las autoridades Chinas declararon la pérdida de
control de la estacion, especulando que la estacion efectuaria la re-entrada y desintegracion
en la atmosfera a finales de 2017. La Estaciéon comenzé oficialmente su re-entrada el 2 de
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www.celestrak.com
www.space-track.org
www.space-track.org
https://airtable.com/shrafcwXODMMKeRgU.

Abril de 2018.

Para la simulacion se ha elegido como condiciones iniciales aquellas pertenecientes al punto
mas antiguo. La masa aproximada de la estacion fue consultada en linea.

Desorbitacion de la Estacion Espacial Tiangong-1 (Real vs Calculado)

—— Calculado
.' % Real
el s LN i
-’i@..ﬁn!" -
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Fecha [Ano-Mes]

Figura 3.1: Comparaciéon entre el decaimiento atmosférico real de la Estacion Espacial
Tiangong-1 y el simulado mediante el modelo. Fuente: Autor.

En el ejemplo anterior se ha elegido el modelo atmosférico MSISEQO, aplicado a un periodo
de actividad solar media, pues los anos en que sucedi6 la caida coinciden con un periodo de
actividad solar media. Se puede observar que el modelo se ajusta de buena manera a los datos.
En caso de elegir otro modelo atmoseférico, es evidente que el tiempo de caida aumentara o
disminuira.

Para continuar con el estudio, se analizaron los tiempos de caida de cubesats de una
unidad, los cuales se pueden observar en la fig.
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Figura 3.2: Comparacion de decaimiento de distintos cubesat 1U. Fuente: Autor.

En la figura anterior se presenta la informaciéon para la altitud de 14 cubesats de una
unidad. En ella se pueden reconocer dos grupos distintivos:
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1. El primero corresponde a cubesats 1U lanzados por el cohete Minotaur-1 el 20 Nov
2013. Todos estos satélites fueron colocados en la misma orbita circular de 500 km de
altitud con una inclinacion de 40.5° [20].

2. El segundo corresponde a satélites de una unidad lanzados entre 2016 y 2017. Todos en
una 6rbita sincroénica con el sol, circular, de 500 km de altitud y 97.5° de inclinacion. [20)].

Se puede observar que incluso cuando todos los satélites del primer grupo han sido colo-
cados en la misma orbita en aproximadamente el mismo tiempo, los tiempos de decaimiento
varian considerablemente, alcanzando diferencias de mas de dos anos.

Otra observacion relevante es que el tiempo que demoran en caer los del primer grupo
desde los 500 km es casi el mismo que ha transcurrido desde que se lanzaron los del segundo
grupo, habiendo éstos tltimos decaido a la fecha tan sélo una decena de kilometros. Esto
es muy probable que se deba a la diferencia de actividad solar que hubo entre 2014-2015 y
2017-2018.

Finalmente, para realizar una prediccion del tiempo de caida del satélite SUCHAI se
probaron dos modelos atmosféricos: el primero corresponde al modelo Harris Priester en
su periodo de alta actividad solar y el segundo correspondiente al modelo MSISE90 en el
periodo de alta actividad solar.

Al probar estos dos modelos se pudo observar que el primero se ajusta mejor a los datos
reales de la trayectoria del satélite, mientras que el segundo se ajusta de mejor manera a los
tiempos de decaimiento presentados en la fig

Como se estima que para el afio 2025 habra otro ciclo de alta actividad solar [26], se
prueba mezclar los dos modelos basado en la actividad solar. De este modo se privilegia el
modelo que se ajusta a los datos en los periodos de baja actividad solar, mientras que en los
perfodos de actividad solar alta se privilegia el modelo que se ajusta a los datos de la fig[3.2]
Las tres curvas pueden ser observadas en la fig
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Figura 3.3: Comparativa entre altitud real de SUCHAI desde su lanzamiento y el decaimento
simulado debido a tres modelos atmosféricos. Fuente: Autor.
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3.1.2. Comparacion estrategias de deorbitaciéon

Para continuar este estudio se busca comparar las distintas estrategias de empuje a ser
analizadas con distintas configuraciones de propulsiéon. En todos los escenarios sbélo se ha
anadido la perturbacion a causa del arrastre atmosférico, debido a que es la que mayor
influencia tiene a una altura de 500 km. Para ello se prueban 4 escenarios:

1. Caida Libre: Este escenario es simulado anadiendo la perturbacion de arrastre gravi-
tacional y propagando el movimiento hasta que la altitud del satélite sea menor a 200
km.

2. Descenso espiral: Este escenario es similar al anterior, con la diferencia que el satélite
se empuja de manera continua en la direcciéon contraria a la velocidad. Este escenario,
ademas, busca probar las diferencias entre el uso de los propulsores descritos en la Tabla
B.3] donde NanoProp CGP3 corresponde a un propulsor comercial desarrollado por
GOMSpace e I.M Electrospray corresponde al propulsor teérico propuesto por Ignacio
Maldonado [22].

3. Descenso mediante maniobras estilo Hohmann: En este caso, en lugar de ma-
nener un empuje continuo a lo largo de la orbita, el satélite el satélite es propulsado
solo por 30 segundos en torno al apogeo y al perigeo, que corresponden a los puntos de
mayor eficiencia para la modificacion del semieje mayor. Este escenario, ademas, busca
probar las diferencias entre el uso de los propulsores descritos en la tabla (3.3

4. Decenso mediante modificacién de excentricidad: Este escenario busca desorbi-
tar el satélite implementando el perfil de empuje que varia la excentricidad de la 6rbita
(ver , efectivamente bajando el perigeo y subiendo el apogeo. La ventaja de
esta estrategia, a diferencia de las anteriores es que no se requiere la modificacion de la
orientacion del satélite pues el empuje es en la misma direcciéon a lo largo de la orbita
completa. Esto puede incurrir en ahorros de energia utilizada por los sistemas de con-
trol de orientacion. La desventaja es que requiere una cantidad mayor de propelente,
por lo cual se ajusta para un uso de 0.15 kg de propelente. Ademas se decide simular
sOlo el caso de uso del propulsor NanoProp CGPS.

Todos los escenarios anteriores han sido configurados para utilizar los valores de las tablas

BLBZB3BAyB.A

Parametro Valor
Semieje Mayor (a) 6868 km
Excentricidad (e) 0.00075
Inclinacion (i) 0°
Argumento del Perigeo (w) 0°
RAAN () 0°

Anomalia Verdadera (v) 90°

Tabla 3.1: Parametros orbitales iniciales del satélite.
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Parametro Valor

Masa Humeda 3.9 kg
Coeficiente de Presion de Radiaciéon (Cr) 2
Coeficiente de Arrastre (Cd) 2.2

Area de arrastre 0.1 x 0.1 m?
Coeficiente Balistico 177.27 kg/m?

Tabla 3.2: Parametros fisicos del satélite. Fuente: Autor.

Parametro NanoProp CGP3 I.M Electrospray
Empuje 1 uN 4.565 uN

Isp 100 s 6.8249 s

Potencia 1.5 W 1.179 W

Masa Propelente 0.05 kg 0.45 kg

Tabla 3.3: Parametros fisicos del propulsor. Las masas de propelentes fueron elegidas basadas
en el maximo posible indicado por el fabricante. Fuente: Autor.

Parametro DHV CS 10
Area 8.25 x 9.8 cm?2
Eficiencia 30%

Potencia Nominal 3 x 241 W

Tabla 3.4: Parametros fisicos de los paneles solares. Fuente: Autor.

Parametro NanoPower BP4
Configuracion 2P-28

Voltaje 2x3.7V
Capacidad 2 x 2600 mAh
Capacidad Energética 38.48 Wh

Corriente de Descarga Celda 1000 mA
Corriente de Carga Celda 1000 mA
Potencia de Descarga 14.8 W
Potencia de Carga 148 W

Tabla 3.5: Pardametros Fisicos Baterias. Fuente: Autor.

A partir de la figura [3.4] es posible observar que en el caso de usar el modelo de Harris
Priester, el tiempo de decaimiento de un cubesat 3U en caida libre es de 7.47 anos, mientras
que utilizando el resto de las maniobras se reduce en promedio a 5.9 anos. En la tabla se
puede ver el detalle de las distintas maniobras.
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Figura 3.4: Comparativa de estrategias de deorbitacion utilizando el modelo atmosférico
Harris-Priester. Fuente: Autor.

Para el caso de uso del modelo atmosférico USSAT6, se incurre en una sobre-estimacion
de los tiempos de decaimiento, sin embargo la diferencia de tiempo generado entre caida
libre y utilizacion de maniobras propulsivas es similar al caso anterior. El detalle de esta
comparacion se puede observar en la tabla [3.6]

5501 —— Caida Libre
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Figura 3.5: Comparativa de estrategias de deorbitacion utilizando el modelo atmosférico
USSAT6. Fuente: Autor.

Al observar el uso energético, se puede ver que la energia almacenada en baterias para
realizar las maniobras es suficiente en todos los casos exceptuando el de variacion de excen-
tricidad. En la figura [3.6], se ha graficado el uso de potencia y energia desde el momento que
comienza la maniobra hasta el momento que el propelente es usado completamente y por lo
tanto el propulsor debe apagarse. Se observa que la potencia entregada por el panel oscila
debido a los periodos de eclipse y por ende la bateria se carga cuando hay sol y se descarga
cuando no hay. En el altimo caso se puede apreciar que la energia en baterias se agota antes
de lograr completar la maniobra, por lo cual el propulsor comienza a oscilar entre un estado
encendido y apagado, imitando un ciclo de trabajo debido a los paneles solares. Esto contintia
hasta acabar el propelente.
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Figura 3.6: Comparativa en el uso de energia de las maniobras. Fuente: Autor.
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3.2. Mantenimiento Orbital

Existen fuerzas no keplerianas que causan que un cuerpo orbitando alrededor de otro no sea
capaz de mantener una o6rbita osculante. La operacion necesaria para corregir y mantener un
vehiculo espacial en su orbita asignada denomina Mantenimiento Orbital (Station Keeping).

En este escenario se pretende analizar si es que es posible corregir de manera significativa
alguno de los elementos orbtitales afectados por las perturbaciones, utilizando propulsores
como los descritos en la tabla 3.3

En primer lugar se pretende observar el efecto de aplicar todas las pertubaciones descritas
en la seccion sobre un Cubesat con una orbita circular equatorial (Tabla y otra
quasi circular polar (Tabla[3.7)).

Parametro Valor
Semieje Mayor (a) 6879.844 km
Excentricidad (e) 0.00105
Inclinacion (i) 97.448°
Argumento del Perigeo (w) 248.581°
RAAN (Q) 235.461°

Anomalia Verdadera (v) 110.956°

Tabla 3.7: Parametros orbitales iniciales del satélite. Fuente: Autor.

En la fig se puede observar que todos los elementos poseen variaciones periodicas y
seculares. Si se observa la variacion secular en ambos casos, el semieje mayor es disminuido en
aproximadamente 15 km, mientras que la inclinaciéon varia en 0.0025° en el caso de la 6rbita
ecuatorial y 0.055° en el caso de la orbita polar. La ascencién recta del nodo ascendente
(Q) en el caso de la orbita polar da una vuelta completa en un afo y la variacion secular
en la excentricidad es negligible. En el caso del argumento del perigeo, la variaciéon pierde
relevancia pues resulta indefinido al ser una 6rbita casi circular.
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Figura 3.7: Modificacién de parametros orbitales a trevés de un ano para un érbita ecuatorial
(3-1)y una polar (3.7), aplicando todas las perturbaciones descritas en . Fuente: Autor.

Por lo tanto, en una o6rbita baja, los valores mas deseables a corregir corresponden al
semieje mayor, la inclinacién y la ascencion recta del nodo ascendente. Por ello se simulan
varios escenarios de correcciéon de pardmetros orbitales, utilizando los parametros indicados

en la tabla 3.7 3.2 y

Para los primeros tres casos se simula la correccion de la inclinacion, la ascenciéon recta
del nodo ascendente y el semieje mayor utilizando el propulsor NanoProp CGP3 y una
masa de propelente equivalente a 50 g. Para los siguientes tres casos se vuelve a simlar los
mismos elementos orbitales, pero utilizando una masa de propelente equivalente a 500 g. La
simulacion se prolonga hasta el evento que se acabe el propelente.

Los resultados de estas simulaciones se presentan en la figura Se observa que en el
caso de uso de 50 g de propelente, la variacion maxima que es posible lograr corresponde a
aproximadamente 0.07°, mientras que en el caso de 500 g corresponde a 0,7°. En el caso de
la ascencion recta del nodo ascendente, la méxima variaciéon que es posible lograr es de 0.06°
en el caso de 50 g y 0.6° en el caso de 500 g.

Estas pequenas variaciones se explican debido a la relaciéon entre el tamano de la érbita y
la facilidad que existe para cambiar su plano (ya sea a través de la inclinacion o el RAAN).
Esto quiere decir que mientras mas pequefia es la 6rbita, mas dificil es rotar su plano ya que
se requiere impulso mayor a causa de una velocidad orbital mayor que en el caso que la érbita
sea muy amplia (semieje mayor grande).

El caso mas relevante, donde el cambio es mayor, es el de variacion del semieje mayor. En
este caso se puede observar que para el uso de 50 g se logra una variacion de 25 km, mientras
que para el caso de 500 g se logra una variacion de 240 km.
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Figura 3.8: Simulacién de los tres casos de correcciéon de parametros orbitales para el caso de
uso de 50 g de propelente y 500 g de propelente. Fuente: Autor.

3.3. Movimiento Relativo

Satélites pequenos lanzados desde el espacio son utilizados para un ntmero de tareas.
Sin embargo, existe una categoria atin mas pequena de femtosatélites cominmente llamados
Chipsats o Sprites. Estos satélites integran equipo de energia, computacion, sensores y comu-
nincaciones en una tarjeta de 3.5 cm?. Estos satélites pueden ser lanzados desde un cubesat
y tienen la posibilidad de orbitar alrededor de su lanzador.

Este estudio pretende explorar de manera superficial la posibilidad de dejar chipsats en
orbita alrededor de un cubesat desde el cual fueron eyectados.
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3.3.1. Perspectiva General

Para ello se ha decidido comenzar haciendo un analisis generalizado de cémo varian las
trayectorias relativas al variar parametros orbitales. Es por ello que se han probado 4 casos,
presentados en la tabla [3.§]

‘ Ref. ‘ Casol Caso2 Caso3 Caso4
Semi-eje mayor 7000 km | 7050 km 7050 km 7000 km 7000 km
Excentricidad 0.01 0.03 0.03 0.06 0.01
Inclinacion 0° 0° 10° 10° 10°
Argumento del perigeo | 0° 0° 0° 0° 0°
Ascencion Recta 0° 0° 0° 0° 0°
Anomalia Verdadera 0° 0° 0° 0° 0°

Tabla 3.8: Escenarios a probar en el analisis generalizado de movimiento relativo. Los pa-
rametros de referencia corresponden a la orbita del cuerpo donde se ubica el sistema de
referencia.

En primer lugar se prueba variando el semieje mayor y la excentricidad. Se observa que con
esta configuracion, el cuerpo que orbita al de referencia se va alejando lentamente en forma de
espiral. El radio de la espiral esta directamente relacionada con la diferencia de excentricidad
y el largo de la espiral estéa relacionado con la diferencia en los semiejes mayores. Esto tltimo
se explica por la diferencia en los periodos orbitales que causa una diferencia en los semiejes
mayores, lo cual causa que un cuerpo orbite mas rapido que el otro y por ende uno observa
que el otro se aleja.

4nnn

Figura 3.9: Orbitas de ambos cuerpos alrededor de la Tierra y moviemiento relativo entre
ellos para el Caso 1. Fuente: Autor.

A variar la inclinacion se puede observar un escenario similar al primer caso, pero esta vez
la espiral es tridimensional en lugar de plana.
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Figura 3.10: Orbitas de ambos cuerpos alrededor de la Tierra y moviemiento relativo entre
ellos para el Caso 2. Fuente: Autor.

Al colocar los semiejes mayores iguales, se puede observar que se forma una 6rbita estable
alrededor del cuerpo de referencia, sin que el cuerpo que orbita al de referencia se aleje de él.
Este es una condiciéon conocida (Aa = 0) para el caso sin perturbaciones, sin embargo existen
estudios que sugieren que es posible omitir esta condicion incorporando la perturbacion J2
[15]. Se puede observar, al igual que en el caso anterior, que la 6rbita no es plana, sino que
estd deformada. A medida que se incrementa la diferencia de inclinacion, la 6rbita sera mas
alargada y més deformada.

R ni

Figura 3.11: Orbitas de ambos cuerpos alrededor de la Tierra y moviemiento relativo entre
ellos para el Caso 3. Fuente: Autor.

Si variamos la excentricidad en el caso anterior, podemos observar que la érbita se hace
més ovalada o més circular. En el caso que las excentricidades sean iguales, la orbita se
convierte en una forma de ocho e intersecta con el cuerpo de referencia. Esto implica que en
un escenario como éste el cuerpo en orbita colisionaria con el cuerpo de referencia.
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Figura 3.12: Orbitas de ambos cuerpos alrededor de la Tierra y moviemiento relativo entre
ellos para el Caso 4. Fuente: Autor.

3.3.2. Expulsion de chipsats

Para continuar el estudio se exploro6 la posibilidad de que un chipsat quede orbitando un
cubesat tras ser expulsado en cualquiera de las direcciones: radial, tangencial y normal. La
eyeccion es modelada como un cambio instantaneo de la velocidad de 10 m/s en cualquiera
de las direcciones.

(a) Radial (b) Tangential (c) Normal

Figura 3.13: Trayectoria en movimiento relativo para expulsiéon de chipsat en tres direcciones.
Fuente: Autor.

A partir de la figura anterior se pueden realizar las siguientes observaciones:

e Caso Radial: el chipsat da una vuelta en el plano SR y luego vuelve a impactar al cubesat
tras 1.56 horas. La distancia méxima que alcanza a alejarse es de aproximadamente 36
km.

e Caso Tangencial: como el cambio de velocidad es en en la direccién de la velocidad,
tanto el semieje mayor como la excentricidad de la o6rbita del chipsat aumentan y
por ende el periodo del chipsat es mayor que el del cubesat. Esto causa que se forme la
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espiral descrita en la fig|3.9, en donde el chipsat se va atrasando con respecto al cubesat
(recordemos que S apunta hacia la direccion de movimiento). El chipsat eventualmente
vuelve a encontrarse con el cubesat desde la otra direccion tras 16.5 dias. Si bien
no habra necesariamente colision, existe una alta probabilidad de que eventualmente
suceda. La distancia maxima que alcanza a alejarse es de unos 14000 km (cuando se
encuentra al otro lado de la Tierra).

Caso Normal: En este caso se modifica principalmente la inclinacion de la 6rbita del
chipsat, por lo cual el cubesat observa que éste oscila en la direccion de W. En este
caso también existe colision tras 43 min. La distancia méxima que alcanza a alejarse el
chipsat es de 9 km.
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Conclusiones

Ha sido posible construir un modelo que permite simular la dindmica orbital de cualquier
tipo de cuerpo en el espacio, incluyendo la capacidad de realizar maniobras orbitales tanto de
alto empuje como bajo empuje. Ademas se ha logrado modelar ciclos energéticos de carga de
bateria para integrar el uso de energia en la propulsion. A partir de los datos y las simulaciones
mediante el modelo ha sido posible descubrir informacién nueva:

1.

El tiempo de deorbitacion de cubesats es muy variado al punto de haber diferencias de
anos entre satélites que han sido colocados en una misma 6rbita al mismo tiempo.

. El tiempo de desorbitacion estimado para el cubesat SUCHAI se estima en aproxima-

damente 7 anos, cayendo entre el ano 2024 y 2025.

. El tiempo de desorbitacion puede ser reducido entre un 20% y un 30 % utilizando

propulsion basada en componentes comerciales. El propelente utilizado en el caso del
propuslor comercial es de 50g, mientras que el prototipo utiliz6 450g. La cantidad de
energia utilizada por el propulsor comercial tanto para la maniobra de Hohmann como
la de espiral es de 20.25 Wh aproximadamente, mientras que en el caso del prototipo

es de 2.15 Wh.

. Dadas las caracteristicas de los componentes utilizados, no existen mayores problemas

de energia para realizar las maniobras descritas en la secciéon 3.1.2, a excepcion de
la maniobra de modificacion de excentricidad, la cual consume aproximadamente dos
veces mas propelente.

. Dadas las caracteristicas de una 6rbita baja circular de 500 km de altitud, la perturba-

cién més relevante y que genera un mayor efecto es la del arrastre atmosférico, mientras
que el resto modifica en muy pequena medida la inclinaciéon y la ascencion recta del
nodo ascendente. Es por ello que, considerando las caracteristicas de los propulsores
utilizados, s6lo resulta conveniente intentar realizar mantenimiento orbital modificando
el semieje mayor y no el resto de las variables.

. En ausencia de perturbaciones, se deducen dos condiciones fundamentales para lograr

que un objeto orbite otro desde una perspectiva de movimiento relativo: En primer
lugar los semiejes mayores deben ser iguales (Aa = 0), lo cual indica que los periodos
deben ser iguales para evitar que un objeto comience a adelantar al otro en la érbita.

En segundo lugar, las excentricidades deben ser distintas (Ae # 0), lo cual deriva en
que un objeto sera més lento durante la mitad del periodo orbital, mientras que durante
la otra mitad serd més rapido, logrando asi el efecto de orbitacion. En caso contrario,
los objetos colisionaran.

En ausencia de perturbaciones, es imposible que un objeto expulsado de un satélite, ya
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sea en la direccion radial, transversal o normal, termine orbitandolo.

En cualquiera de los tres casos, no se cumpliran las condiciones del punto anterior y el
objeto terminara colisionando con el satélite.

49



Trabajo Futuro

En base a éstos resultados se propone como trabajo futuro implementar mejores modelos
que permitan llegar a resultados méas precisos. Por ejemplo, utilizar los modelos atmosféricos
verdaderos a partir de los papers donde fueron descritos por sus autores originales. Ademés
mejorar los modelos de componentes como paneles solares, baterias y propulsores.

Por otro lado, se propone implementar la capacidad de propagar la integracién hasta
alcanzar cierta condiciéon como por ejemplo alcanzar el perigeo o apogeo, alcanzar cierto
nivel de energfa orbital o cierta fecha, etc. Esto permite programar las maniobras orbitales
de manera méas comoda en lugar de calcular todo en base al tiempo.

En cuanto a las simulaciones, se recomienda repetir el escenario de movimiento relativo
pero evaluando la orbitacion de los chipsats considerando las perturbaciones, que podrian ser
beneficiosas para ello.
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Anexos

Anexo 1. Especificaciéon de modelos atmosféricos

Densidad de Modelos Atmosféricos en funcidn de la altura

—— USSA76

—— MSISE9Q High
—— MSISE90 Mean
—— MSISE90 Low

——— Harris-Priester Min
—— Harris-Priester Max
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Figura 3.14: Densidades atmosféricas para informacion tabulada de distintos modelos atmos-
féricos. Fuente: Autor.

Para simular el decaimiento atmosférico se han definido tres modelos atmsféricos:

1. USSA76: US Standard Atmosphere 1976, correspondiente a un modelo estatico de
atmosfera estandar definido en 1976, en el cual la presion, temperatura y viscosidad
de la atmosfera Terrestre cambia sobre un amploi rango de altitudes. Es consistente
en metodologia con la Atmosfera Estandar Internacional. Su definiciéon por lo tanto
consiste en una tabulacion de una serie de valores a varias altitudes, en conjunto con
formulas por las cuales esos valores fueron derivados. La documentacion de la USSA76
es extensa y es posible encontrar informacion en éste enlace. Para éste caso se aplico
una interpolacion exponencial entre los valores tabulados.

2. MISISE90: Mass Spectrometer - Incoherent Scatter 1990, correspondiente a un modelo
empirico de la atmosfera Terrestre desde el suelo hasta el espacio. Modela las tempera-
turas y densidades de los componentes atmosféricos. Su principal uso es ayudar en las
predicciones del decaimiento satelital debido al arrastre atmosférico. En este caso, se
utiliza informacién encontrada a partir de un sitio web| de manera tabulada para tres
casos de actividad solar: Baja, Promedio y Extremadamente Alta. La interpolacion
entre los datos se realiza de manera lineal.

o1


https://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.ntrs.nasa.gov/19770009539.pdf
http://www.braeunig.us/space/atmos.htm

3. Harris-Priester: Este modelo estd basado en soluciones a la ecuacién de conducciéon
del calor bajo condiciones de equilibrio hidrostatico. El modelo asume dos fuentes de
calor: calentamiento ultravioleta solar Extremo (EUV) y una fuente artificial de calor
que produce la variaciéon diurna, deducida de calculos de arrastre satelital. En este caso
se utiliza una version tabulada para los casos de alta y baja actividad solar, encontrados
en el libro: David A Vallado - Fundamentals of Astrodynamics and Applications.La
interpolacion entre los datos se realiza de manera lineal.

La figura anterior muestra las curvas de densidad atmosférica en funcion de la altura, gene-
radas a partir de la informacion tabulada encontrada.

Es claro que en el caso de los modelos MSISE90 y Harris-Priester, el modelo no tendra
los mismos resultados que si se utiliza el modelo verdadero no tabulado. Sin embargo se ha
aproximado los ciclos solares utilizando funciones sinusoidales que pesan los casos de alta
actividad solar y baja actividad solar de manera alternada a lo largo del tiempo.

Anexo 2: Ejemplos adicionales de perfilado para modifica-
cién de cada parametro orbital

Como que se vi6 en la seccién 2.6. El empuje puede ser perfilado para que el vector
instantaneo sea el 6ptimo para el cambio de un parametro orbital singular. A continuacién se
presentan los casos correspondientes al cambio de excentricidad, inclinacién, ascencion recta
del nodo ascendente y argumento del perigeo.

Eccentricity (e)
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270

0.25 4

> 0.00
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—0.25

90
—0.50 +

-0.751

0 920 180 270 360 -150 -1.25 -1.00 -0.75 -0.50 =-0.25 0.00 0.25 0.50
el x

Figura 3.15: Perfil de empuje instantaneo 6ptimo para cambio de excentricidad. Fuente:
Autor.
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(a) Trayectoria (b) Modificacion de parametros orbitales.

Figura 3.16: Resultado tras aplicar el perfil de empuje de la figura m Fuente: Autor.

Se puede observar en la figura anterior que al aplicar el resultado de aplicar el perfil
es efectivamente el cambio de excentricidad. Al ser la Tierra un foco de la elipse, lo que
se observa que ocurre al cambiar la excentricidad es que el perigeo disminuye y el apogeo
aumenta y el centro de la érbita se desplaza.

Inclination (i)
360

270

alB (]

90

0 90 180 270 360
e[

Figura 3.17: Perfil de empuje instantaneo 6ptimo para cambio de inclinaciéon. Fuente: Autor.
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Figura 3.18: Resultado tras aplicar el perfil de empuje de la figura . Fuente: Autor.

En el caso de modificacion de la inclinacion se observa que efectivamente cambia el &ngulo
de la orbita con respecto al plano de la ecliptica (recordemos que la trayectoria se encuentra
en el sistema de referencia ECI, en el cual el plano de la ecliptica se encuentra definido por
los ejes X e Y.

RAAN (Q)
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Figura 3.19: Perfil de empuje instantdaneo 6ptimo para cambio de ascencién recta. Fuente:
Autor.
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Figura 3.20: Resultado tras aplicar el perfil de empuje de la figura m Fuente: Autor.

El caso de la modificacion de la ascencién recta es similar al caso de la modificacion de la
inclinaciéon, pero en éste caso la o6rbita rota con respecto al eje Z.

Argument of perigee (w)
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Figura 3.21: Perfil de empuje instantdneo 6ptimo para cambio de argumento del perigeo.
Fuente: Autor.
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Figura 3.22: Resultado tras aplicar el perfil de empuje de la figura M Fuente: Autor.

Finalmente, en el caso de la modificacion del argumento del perigeo, se puede observar
que la elipse rota sobre el foco de manera planar.

Anexo 3: Energia considerando eclipse solar

A continuaciéon se puede observar otro ejemplo de uso energético por parte de los propul-
sores. En éste caso la potencia del propulsor se aumenta para sobrepasar el limite del panel
solar.
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Figura 3.23: Ejemplo de uso de energia considerando eclipse solar. Fuente: Autor.

Se observa que cuando el panel es cubierto debido al eclipse, la potencia que entrega cae
a cero y por ende la bateria se carga mas lento. Cuando el propulsor se enciende la bateria es
drenada rapidamente hasta quedar sin carga, con lo cual el propulsor no tiene més energia
disponible y se apaga. Luego de ello el propulsor s6lo se activa en los periodos que el panel
no esta eclipsado y con una potencia menor que la que tenia anteriormente debido a que la
potencia que puede entregar el panel no es suficiente para repartur entre los otros dispositivos
y el propulsor (se prioriza el uso de otros dispositivos). En los graficos inferiores de la figura
se observa como se disminuye la velocidad de modificaciéon de pardmetros y el flujo mésico
del propelente debido a la menor potencia consumida por el propulsor.
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