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Resumen

Con el motivo de optimizar las comunicaciones con el Pico-Satélite “Libertad I”, se
disen un sistema de estabilizacién pasivo que busca orientar el satélite y su antena con
las lineas de campo magnético de la tierra. A continuacién se presentard brevemente
el modelo fisico creado para poder disefiar el sistema de estabilizcién y orientacién. El
modelo se puede justificar por dos razones principales: La primera es que este modelo
parte de primeros principios y de la electrodindmica clésica; la segunda y tal vez mas
importante es el exito de la misién “Libertad I” y por lo tanto la verificacién experimental
del modelo.

1. Introduccion

La tarea mds importante, no sélo de “Libertad I” !, sino de cualquier satélite artificial,
es la habilidad de comunicarse. La transmicién y recepcién de datos son hechos mediante el
sistema de comunicaciones del satélite y sus antenas, que en este caso son dos monopolos:
Uno para transmitir en frecuencia VHF y otro para recibir en UHF.

Las antenas son tiras de acero de cinta métrica, y su patrén de radiacién tipico no es
esférico, es decir, no radian de igual forma en todas las direcciones. En particular existe una
regién ciega en la cual las antenas no radian, esta region ciega se puede imaginar como un
cono cuyo vertice es la antena y cuyo eje de simetria es paralelo a la antena. Es importante
evitar este cono ciego de aproximadamente ~ 20°, y por esta razén es necesario implemantar
un sistema de orientacién al satélite. En este articulo se desarrolard un modelo fisico que
permite disenar tal sistema de orientacién.

2. Dinamica del Satélite

Para poder crear un modelo fisico es importante primero discutir la dindmica del sistema,
que en este caso consiste en dindmica orbital y dindmica rotacional. La primera serd discutida

*pnunez@physics.utah.edu
ISatélite construido en la Universidad Sergio Arboleda lanzado el 27 de Marzo de 2007.



Figura 1: Una inclinacién de 97,5° con respecto al ecuador genera una érbita Helio-Sincrénica

brevemente, y se hard énfasis en la segunda debido que estd directamente relacionada con el
problema de la orientacién.

2.1. Dindmica Orbital

En la dindmica Orbital se considera el sistema “tierra-satélite”, donde el satélite es anal-
izado como un particula. “Libertad I” orbitard a 510 km de altura, con un periodo de 110 min.
Tendréd ademads una Orbita polar, cuyo plano de rotacién se encuentra inclinado a 97,5° con
respecto al plano ecuatorial. Estos 97,5° causan que el vector de fuerza gravitacional generado
por la tierra cambie ligeramente durante su orbita. Este cambio es debido al achatamiento de
la tierra en el ecuador, y causa una precesién del plano orbital de aproximadamente ~ 1° al
dia (Figura (1)). Una precesién de ~ 1° hace que el plano orbital siempre haga aproximada-
mente el mismo angulo con el vector de radiacién solar, y por lo tanto este tipo de orbita es
conocida como una orbita Helio-Sincrdénica.

2.2. Dinamica Rotacional

En la dindmica rotacional se considera al satélite como un sélido rigido. La dindmica de
un sélido rigido esta regida por el equivalente de la segunda ley de Newton para rotaciones:
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donde T;,; es el torque externo actuando sobre el satélite, L es el momentum angular, T
es el tensor de Inercia y & es el vector de velocidad angular.

Despreciando términos de segundo orden en la velocidad angular se obtiene para cada
componente ‘4’ del torque [2]:
T = 7d(IZ;th) = Iu % + O(wf) (2)
La aproximacion anterior implica que se estan despreciando efectos de precesién. Es decir,
que se asume que el satélite rotard alrededor de un eje preferencialmente. Por esta razén
trabajaremos de ahora en adelante con ecuaciones escalares y no vectoriales. Trabajaremos
particularmente con la relacion
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donde w es la aceleracién angular.

3. Estabilizacién y orientacion

Una vez el satélite haya sido puesto en orbita, este tendrd una velocidad angular inicial
wp- El sistema de estabilizacién y orientacién primero deberd reducir la velocidad angular y
finalmente orientar la antena en la direccién deseada, evitando siempre la region ciega.

3.1. Alternativas y Restricciones

Varios metodos de estabilizacién han sido usados para orientar satélites, dentro de los
cuales se incluyen el uso de micropropulsores, giréscopos, magneto-torqueadores, etc. Ninguno
de estos métodos alternativos puede ser usado debido a varias restricciones impuestas por
el satélite. “Libertad I” pertenece a un estandar de satélites conocidos como Cube-sats cuyo
volumen y peso no pueden superar los 1000 cm? y 1 kg respectivamente. Debido a esto, existen
limitaciones en la cantidad de energia que este puede almacenar. Las serias limitaciones
de peso, volumen y energia disponible hacen descartar cualquier dispositivo orientador que
consuma energia eléctrica y que supere los estandares mencionados. Por esta razén es muy
favorable buscar un sistema de estabilizacién pasivo, que no consuma energia eléctrica.

3.2. Uso de un Magneto para Orientar

Se podria intentar orientar la antena mediante el uso de un iman que se tienda a alinear
con las lineas de campo magnético de la tierra. Haciendo uso de la ecuacién (3) se obtiene la
ecuacién de movimiento para el angulo de rotacién ‘6’

df .
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Donde el segundo termino es el torque magnético [3] Tmeg = I X B , siendo u el momento
magnético intrinseco del iman, y B , el campo magnético de la tierra.

La ecuacién (4) sélo admite soluciones puramente oscilatorias, lo que significa que el
satélite quedaria en un estado estacionario de rotacién uniforme o oscilacién no amortiguada
con frecuencia?

uB
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De lo anterior se concluye que es necesario, ademaés del torque producido por el imén, un
torque discipativo que haga que disminuya la velocidad angular inicial wg o la amplitud de
oscilacion.

2Para imanes con campos magnéticos de miles de Gauss, como por ejemplo los imanes de Neudimio, la
frecuencia de oscilacién pude ser del orden de unas decenas de segundos.



3.3. Barras de Hysteresis para Estabilizar

El torque discipativo puede ser generado por materiales de Hysteresis® [1], que son mate-
riales ferromagnéticos facilmente magnetizables por el campo magnético terrestre. Al poner
cierta cantidad de este dentro del satélite, estos convertiran la energia rotacional en energia
térmica. Por cada rotacién completa del satélite, el material se magnetizard primero primero
en una direccién y luego en otra, y al cambiar la direccién de su magnetizacién habra friccién
molecular interna que har4 que se transforme cierta cantidad de energfa rotacional en calor®.
Esta energia depende del material de Hysteresis que se use y por cada rotacién completa se
discipa aproximadamente [1]

& ~4B,H,V, (6)

donde B; y H, son propiedades intrinsecas del material de Hysteresis, y ‘V’ es el volumen
del material. El torque no conservativo asociado a esta perdida de energfa sera calculado a
continuacién.

4. Modelo de Estabilizacion

El modelo de estabilizacién y orientaciéon asume lo siguiente:

» La dindmica del satélite esta regida por la ecuacién (3)
= La energfa perdida en una rotacién completa estd dada por la ecuacién (6).

= El numero de revoluciones ‘n’ que “Libertad I” completard antes de estabilizarse es
n> 1.

A continuacién calcularemos el torque 73, porducido por (6).

Por cada rotacién completa ‘n’ existe un Torque no conservativo que hace un trabajo:
& ~4B,H.V (7

“Aproximando” al continuo (27 < 27n) se obtiene:
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La ecuacién que rige el movimiento del sistema es entonces

dw
IE = Th + Tmag» (10)
donde 73, estd dado por (9) y Tmag = f& X B. La solucién w(t) cd tiene la caracteristica
de ser un Oscilador Amortiguado con una Evolvente Lineal y un Tiempo caracteristico de
amoriguamiento dado por:

3Aleacién de Hierro y Niquel conocida como HyMu 80[6].
4Se puede demostrar que el aumento en temperatura es despreciable.
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Figura 2: Resultados del modelo del Observatorio Astronémico. Son tres simulaciones: una
para wo = 0,4 rad/seg, otra para wy = 0,5rad/seg y otra para 0,6 rad/seg .
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La ecuacién anterior nos permite tener un criterio de disefio, podemos saber cuanto vol-
umen de material necesitamos para que se estabilice en un tiempo 7. Una curva tipica de
w(t) se puede ver en la figura (2).

4.1. Perturbaciones Polares

Debido a que “Libertad I” sufre una perturbacién en los polos cada 50 min, es necesario
estabilizar al satélite antes de su paso por Colombia. Segun la ecuacién (11) se necesitan
unos cuantos gramos (10 cm?®) de material de Hysteresis para que es sistema se estabilice en
cuestién de minutos (ver figura 2).

5. Resultados y Comentarios finales

Se logré construir a un modelo muy sencillo que ademds de proporcionar entendimiento
fisico de la dindmica rotacional del satélite, nos permite disefiar con precision el sistema de
estabilizacién. Cabe resaltar que la expresién (11) es un pequeio aporte a la ciencia aerospa-
cial. Existe otro modelo muy completo conocido como Cube-Sim[1], que tiene en cuenta
muchas mas variables pero es nétamente computacional. El modelo Cube-Sim tiene entonces
la desventaja de que se debe encontrar el volumen del material de Hysteresis a prueba y error
hasta que el tiempo de estabilizacién sea aceptable. Finalmente, es importante mencionar que
los tiempos de estabilizacién coinciden en orden de magnitud con el modelo computacional.

Finalmente cabe resaltar que hay evidencia suficiente para confirmar este modelo exper-
imentalmente. “Libertad I” fue escuchado por decenas de estaciones terrenas alrededor del
mundo [7] incluyendo a la estacién terrena ubicada en la Universidad Sergio Arboleda (Bo-
gotd, Colombia). Seria ideal poder reconstruir curvas de velocidad angular en funcién del
tiempo y de la posicién de el satélite con respecto a los polos magnéticos, pero para esto los



objetivos de una futura misién tendrian que enfocarse en la investigaciéon de materiales de
de hysteresis.
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