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DESCRIPCIÓN

Procedimiento de pilotaje solar de vehículo espa-
cial.

La presente invención se refiere al pilotaje solar de
un vehículo espacial, especialmente un satélite, me-
diante la creación de un par externo que tiende a hacer
girar el satélite en un sistema absoluto, proporcionan-
do a unas alas del satélite, sensiblemente simétricas,
dotadas de paneles solares, orientables de forma inde-
pendiente alrededor de un eje común, diferencias de
apunte con relación a su orientación nominal hacia el
sol.

Se conocen ya procedimientos de pilotaje solar.
Especialmente, el documento EP-A-0101333 descri-
be y reivindica un procedimiento de comando de acti-
tud de un satélite situado en una órbita geoestaciona-
ria, denominada GEO. El satélite está dotado de dos
alas portadoras de paneles solares, situadas simétrica-
mente a cada lado del cuerpo del satélite y orientables
independientemente una de otra alrededor de un eje
norte-sur que constituye el eje de cabeceo del cuerpo
del satélite en órbita. Para incrementar los momen-
tos generados por diferencias de apunte, cada ala lleva
por lo menos una aleta lateral oblicua.

Se provoca la aparición de un momento alrededor
de un eje denominado de desequilibrio I situado en
el plano de las alas y ortogonal al eje de rotación me-
diante desapunte simultáneo, en el mismo sentido y de
misma amplitud, de las dos alas, a partir de la orienta-
ción nominal. Se genera un momento denominado de
molino de viento alrededor de un eje J perpendicular
a un plano medio entre los paneles desapuntados, pro-
porcionando a las alas desapuntes de sentido opuesto.
Por el contrario, no es posible generar un par alrede-
dor del eje común de rotación de las alas.

Este modo de pilotaje en una órbita geoestacio-
naria donde las perturbaciones de origen solar son
muy preponderantes, presenta numerosas ventajas.
Permite proporcionar pares externos que compensan
el efecto de las perturbaciones y de desaturar los me-
dios de intercambio de momentos cinéticos internos
(ruedas de reacción o girodinos) previstos en el cuer-
po del satélite sin consumir ergoles. La presencia de
las aletas permite obtener pares apreciables a pesar
del valor muy escaso de la presión solar, que es del
orden de 4,6.10−6N/m2.

Pero es imposible generar pares externos alrede-
dor del eje de rotación de las alas, alineado con el eje
de cabeceo en órbita geoestacionaria, ya que los ejes I
y J siguen en un mismo plano durante el recorrido de
la órbita. Por lo tanto, en una órbita GEO sigue sien-
do necesario utilizar toberas para obtener momentos
externos.

Actualmente, no se utiliza el pilotaje solar para sa-
télites situados en órbita baja (denominada LEO) o in-
termedia (denominada MEO). Diversos motivos han
conducido a esta exclusión. Especialmente, se debe
tener en cuenta la importancia relativa de los pares
perturbadores que actúan sobre los satélites. Se trata
de pares de origen magnético, aerodinámico, de gra-
diente de gravedad y solar. La última fuente es muy
preponderante a la altitud de una órbita geosíncrona,
lo que hace muy atractivo el pilotaje solar. En órbita
baja, la proximidad del planeta se traduce en un cam-
po elevado hace ventajoso el pilotaje magnético por
medio de magneto-acopladores.

En los satélites actuales en órbita mediana, espe-

cialmente a altitudes del orden de 20.000 km, también
se utilizan en general magneto-acopladores, bien di-
rectamente para el pilotaje, bien para desaturar o des-
cargar ruedas de reacción.

Esta solución se utiliza especialmente en los saté-
lites de localización terrestre (satélites GPS).

Pero el pilotaje mediante fuerzas electromagnéti-
cas tiene inconvenientes en las órbitas denominadas
intermedias o medianas: dado que el campo magnéti-
co es débil, se requieren corrientes importantes para
generar pares apreciables. El campo electromagnéti-
co producido por los acopladores perturba los relojes,
que deben ser extremadamente precisos para este ti-
po de misión. En las altitudes intermedias, el campo
magnético es poco estable y está sujeto a tormentas
magnéticas.

En la mayoría de los casos, las órbitas intermedias
presentan una fuerte inclinación sobre el ecuador, de
manera que la elevación del sol presenta fuertes varia-
ciones, que pueden ser muy elevadas en ciertos perío-
dos. Estas variaciones convierten la orientación de los
ejes I y J de las alas con relación a un sistema inercial
muy variable y permiten generar momentos externos
en el conjunto del espacio en 3 dimensiones.

La presente invención pretende especialmente
proporcionar un procedimiento de pilotaje utilizable
especialmente para generar los momentos externos
requeridos para completar la utilización de los me-
dios de intercambio de momentos cinéticos portados
por el cuerpo de un satélite o vehículo espacial y des-
tinados a orientar el cuerpo del satélite alrededor de
los tres ejes de un sistema inercial, especialmente en
los satélites en órbita intermedia, como los satélites
empleados para misiones de navegación, que exigen
órbitas muy estables y previsibles para alcanzar la
precisión necesaria. Pretende asimismo, de forma se-
cundaria, permitir compensar los pares perturbadores
que se acumulan durante los intervalos de tiempo muy
largos, a menudo del orden del año, que separan las
maniobras de mantenimiento en su puesto. Pretende
asimismo permitir un pilotaje solar de 3 ejes en un
vehículo espacial en un trayecto interplanetario.

Con este objetivo, la invención propone especial-
mente un procedimiento de comando de actitud de un
vehículo espacial, especialmente un satélite situado
en una órbita inclinada sobre el ecuador, habiéndose
dotado el cuerpo del vehículo o satélite de por lo me-
nos dos alas situadas simétricamente a cada lado del
cuerpo del vehículo o el satélite, orientables de forma
independiente alrededor de un eje común.

Según un primer aspecto, la invención propone un
procedimiento de pilotaje de un vehículo espacial, que
presenta un cuerpo equipado con medios de genera-
ción de momentos cinéticos internos y portador de
dos alas dotadas de paneles solares, colocadas simé-
tricamente a cada lado del cuerpo del vehículo, orien-
tables de forma independiente en el cuerpo, alrededor
de un eje común y dotadas de elementos que provocan
la generación de una fuerza resultante de presión so-
lar desfasada con relación al eje de rotación sobre un
ala, cuando este ala se desapunta alrededor de dicho
eje con relación al sol, según el cual:

(a) para generar un momento tendente a cam-
biar la orientación del vehículo alrededor
de un eje de molino de viento (J) ortogonal
al plano medio de las alas, se proporcionan
a las alas desapuntes opuestos,
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para generar un momento tendente a cam-
biar la orientación del vehículo alrededor
de un eje de desequilibrio (I) situado en el
plano nominal de las alas y ortogonal al eje
de rotación de las alas sobre el cuerpo, se
proporcionan a las alas desapuntes de mis-
mo sentido,

caracterizado porque se comanda la acti-
tud del vehículo espacial para variar en el
tiempo la orientación de los ejes de molino
de viento y de desequilibrio, para permitir
generar temporalmente un momento alre-
dedor de cualquier dirección en un sistema
inercial.

Según otro aspecto, la invención propone un pro-
cedimiento de pilotaje de un satélite situado en una
órbita no geosíncrona inclinada sobre el ecuador, con
el cuerpo del satélite equipado con medios de genera-
ción de momentos cinéticos internos y dotado de dos
alas dotadas de paneles solares, colocadas simétrica-
mente a cada lado del cuerpo del satélite, orientables
de manera independiente alrededor de un eje común y
dotadas de elementos tales como aletas que provocan
la generación de una fuerza de presión solar desfasa-
da con relación al eje de rotación sobre un ala cuando
dicho ala está desapuntada alrededor de dicho eje con
relación al sol, según el cual:

- se comanda la actitud del satélite en órbi-
ta, de manera a proporcionar a las dos alas,
fuera de los períodos de creación de pares
de desaturación, una orientación nominal
que, en cada punto de la órbita, es tal que
un eje ortogonal al plano de las alas es-
té dirigido sensiblemente hacia el sol y tal
que un eje ortogonal, al mismo tiempo a la
dirección del sol y al eje de rotación de las
alas, barra una plano un plano ortogonal a
la dirección del sol, y

- se generan momentos de pilotaje del saté-
lite, proporcionando a ambas alas diferen-
cias de apunte con relación a su orienta-
ción nominal sobre el cuerpo del satélite,
en el mismo sentido o sentidos opuestos,
durante emplazamientos en la órbita de-
pendientes de la orientación del momento
a generar.

En general, el tipo de apunte para la aplicación de
la invención al satélite será el “apunte Nadir solar”.
Este modo de apunte permite una desaturación de los
medios de generación de momento cinético interno
según los tres ejes, mientras que el modo de pilota-
je en el caso de una órbita geoestacionaria autorizaba
únicamente un comando de actitud según ejes del sa-
télite ortogonales al eje de rotación de las alas.

En el caso de un vehículo espacial, en el transcur-
so de una misión interplanetaria, se pueden utilizar los
medios de creación de momento cinético interno (an-
tes que toberas, cuya fiabilidad es menor) para generar
un spin lento o una orientación que permita, median-
te pilotaje solar, descargar las ruedas o girodinos que
permitieron anteriormente modificar el apunte alrede-
dor del eje de rotación de las alas.

Aunque la invención pueda aplicarse con alas de
paneles solares sencillas, es ventajoso utilizar una
configuración del estilo descrito en el documento EP-

A-0101333 ya mencionado u otra configuración que
proporcione un efecto comparable.

Las características anteriores, así como otras, apa-
recerán mejor mediante la lectura de la siguiente des-
cripción de un modo particular de realización, inclui-
do a título de ejemplo no limitativo.

La descripción se refiere a los dibujos que la
acompañan, en los cuales:

- la figura 1 muestra un esquema de principio que
muestra los parámetros que intervienen en la aplica-
ción de la invención en el caso de su aplicación a un
satélite;

- las figuras 2A y 2B muestran el apunte nomi-
nal “Nadir solar” de un satélite en órbita intermedia,
denominada MEO, respectivamente para elevaciones
alta y baja del sol con relación al plano de la órbita,
cada vez para dos posiciones del satélite.

El satélite 10 esquematizado en la figura 1 presen-
ta un cuerpo 12 portador de dos alas 16a y 16b que
pueden girar sobre el cuerpo alrededor del mismo eje
K. Unos motores no representados permiten girar las
alas 16a y 16b de forma independiente entre sí alre-
dedor del eje K, por ejemplo en respuesta a coman-
dos procedentes de un sistema integrado en el satélite
o procedentes de tierra. El cuerpo del satélite inclu-
ye asimismo medios que proporcionan un momento
cinético de estabilización y de comando. Dichos me-
dios pueden estar constituidos especialmente median-
te ruedas cinéticas de eje fijo 14 y velocidad comanda-
ble, o mediante accionadores giroscópicos cuya rueda
es portada por un cardán orientable. Mediante inter-
cambio de momentos cinéticos internos, puede man-
tenerse o comandarse la actitud del cuerpo del satélite.
Puede evaluarse por medio de sensores 15, por ejem-
plo un sensor de horizonte terrestre en el caso de un
satélite en órbita intermedia, cuando se pretende man-
tener un eje ligado al cuerpo orientado hacia la tierra
(eje de lazo).

En el modo ventajoso de realización mostrado en
la figura 1, cada ala 16a o 16b lleva fijada una aleta
18a o 18b, en una orientación invariable con relación
al ala. Las dos aletas son simétricas con relación al
centro del satélite cuando las alas se encuentran en po-
sición nominal. El cálculo permite determinar el efec-
to de pequeños desapuntes de las alas con relación a
una orientación nominal frente al sol. A tal efecto, se
puede remitir al documento EP 0101333 ya mencio-
nado.

La capacidad de generación de pares de orienta-
ción mediante desapunte no es la misma alrededor de
todos los ejes que pasan por el centro de gravedad G
del satélite. La capacidad de generación de un par ex-
terno apreciable aparece inmediatamente alrededor de
dos ejes:

- el eje J, que se suele denominar “molino
de viento”, ortogonal al plano medio de los
paneles solares o de las alas,

- el eje I, situado en el plano medio de los
paneles solares y ortogonal al eje y de ro-
tación de los paneles solares, que suele de-
nominarse eje de desequilibrio.

En los satélites geoestacionarios de pilotaje solar,
la generación de pares mediante desapuntes de mismo
sentido o sentido opuesto de las dos alas se emplea ya
para producir pares alrededor de los ejes J y K. Por
el contrario, los pares parásitos a lo largo del tercer
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eje, que constituyen el eje de cabeceo en un satéli-
te geoestacionario, se acumulan mediante los medios
que presentan un momento cinético (ruedas o girodi-
nos) y, la desaturación, cuando es necesaria, se efec-
túa por medio del sistema de propulsión. Pero, la de-
saturación, o simplemente la descarga (unloading) de
las ruedas mediante las toberas, que puede emplearse
para cualquier misión, perturban la órbita del satélite
y consume ergoles. Además, los sistemas de propul-
sión no presentan aún una fiabilidad absoluta a largo
plazo.

Como se ha indicado anteriormente, la invención
implica que, en el caso de un satélite, la órbita esté in-
clinada sobre el ecuador o que se renuncie, en ciertos
períodos de la misión, al apunte nominal del cuerpo
del satélite.

En el caso dado aquí a título de ejemplo, el sa-
télite es comandado según una ley de apunte “Nadir
solar” y se utilizan desapuntes comandados, de mis-
mo sentido o sentido opuesto, de las alas con relación
a la orientación nominal “Nadir solar” para el pilota-
je. En órbitas fuertemente inclinadas sobre la eclíptica
y sobre el ecuador, el ángulo de elevación del sol con
relación al plano de la órbita puede adoptar, por ejem-
plo, las posiciones extremas mostradas en las figuras
2A y 2B.

La figura 2A muestra la actitud adoptada por el

satélite y por las alas de dos posiciones en la órbita,
cuando la elevación solar e es máxima (es decir en los
solsticios). El eje J ortogonal al plano de las alas está
orientado en cualquier caso hacia el sol. Por el contra-
rio, la orientación del eje K de rotación de los paneles
solares cambia cíclicamente, en el período orbital. El
eje de desequilibrio I barre el plano ortogonal a la di-
rección del sol.

Gracias a estas variaciones cíclicas que se produ-
cen en el transcurso de la circulación en la órbita, es
posible, en ciertos períodos, descargar o desaturar los
medios de generación de momentos cinéticos y reo-
rientar el momento cinético de manera que es posible
un apunte en cualquier dirección de un sistema iner-
cial. Más concretamente, el pilotaje solar en dicha ór-
bita permite descargar los medios de generación de
momento cinético interno (incluso modificar directa-
mente la orientación del satélite) alrededor de los ejes
de molino de viento J y de desequilibrio I y, además,
descargar los medios de generación de momento ci-
nético alrededor del eje K de rotación de las alas.

La figura 2B, en la que están representadas orien-
taciones sucesivas adoptadas por el satélite en su ór-
bita cuando la elevación del sol es nula (durante los
equinoccios), muestra que existe la misma posibili-
dad. En cualquier caso, los ejes “activos” I y J barren
el espacio 3D.
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REIVINDICACIONES

1. Procedimiento de pilotaje de un vehículo espa-
cial (10), que presenta un cuerpo (12) equipado con
medios de generación de momentos cinéticos inter-
nos (14) y portador de dos alas (16a, 16b) dotadas de
paneles solares, colocadas simétricamente a cada lado
del cuerpo del vehículo (10), orientables de forma in-
dependiente en el cuerpo, alrededor de un eje común
(k) y dotadas de elementos (18a, 18b) que provocan
la generación de una fuerza de presión solar desfa-
sada con relación al eje de rotación (k) sobre un ala
(16a, 16b), cuando este ala (16a, 16b) se desapunta
alrededor de dicho eje con relación al sol, según el
cual:

(a) para generar un momento tendente a cam-
biar la orientación del vehículo (10) alre-
dedor de un eje de molino de viento (J)
ortogonal al plano medio de las alas (16a,
16b), se proporcionan a las alas (16a, 16b)
desapuntes opuestos,

(b) para generar un momento tendente a cam-
biar la orientación del vehículo (10) alre-
dedor de un eje de desequilibrio (I) situado
en el plano nominal de las alas (16a, 16b) y
ortogonal al eje de rotación (K) de las alas
(16a, 16b) sobre el cuerpo (12), se propor-
cionan a las alas (16a, 16b) desapuntes de
mismo sentido,

(c) caracterizado porque se comanda la ac-
titud del vehículo espacial (10) para va-
riar en el tiempo la orientación de los ejes
de molino de viento (J) y de desequilibrio
(I), para permitir generar temporalmente
un momento alrededor de cualquier direc-
ción en un sistema inercial.

2. Procedimiento, según la reivindicación 1, ca-
racterizado porque la etapa (c) se realiza situando el
vehículo (10) en una órbita tal que el plano común
de los ejes de molino de viento (J) y de desequilibrio
(I) cambia en el espacio inercial en el transcurso del
recorrido de la órbita.

3. Procedimiento, según la reivindicación 2, ca-
racterizado porque se sitúa el vehículo (10) en una
órbita MEO.

4. Procedimiento, según la reivindicación 1, ca-
racterizado porque, en un vehículo en misión in-
terplanetaria, se lleva a cabo la etapa (c) orientando
las alas (16a, 16b) hacia el sol y proporcionando al

vehículo (10) un spin lento alrededor de la dirección
del sol (SOL).

5. Procedimiento, según la reivindicación 1, ca-
racterizado porque se mantiene el eje (K) de las alas
(16a, 16b) sensiblemente ortogonal a la dirección del
sol (SOL).

6. Procedimiento de pilotaje de un satélite (10) si-
tuado en una órbita no geosíncrona inclinada sobre el
ecuador, con el cuerpo (12) del satélite (10) equipa-
do con medios de generación de momentos cinéticos
internos (14) y dotado de dos alas (16a, 16b) dotadas
de paneles solares, colocadas simétricamente a cada
lado del cuerpo (12) del satélite (10), orientables de
manera independiente alrededor de un eje común (K)
y dotadas de elementos tales como aletas (18a, 18b)
que provocan la generación de una fuerza de presión
solar desfasada con relación al eje de rotación (K) so-
bre un ala (16a, 16b) cuando dicho ala (16a, 16b) está
desapuntada alrededor de dicho eje (K) con relación
al sol (SOL), según el cual:

- se comanda la actitud del satélite (10) en
órbita, de manera a proporcionar a las
dos alas (16a, 16b), fuera de los períodos
de creación de pares de desaturación, una
orientación nominal que, en cada punto de
la órbita, es tal que un eje (J) ortogonal al
plano de las alas (16a, 16b) esté dirigido
sensiblemente hacia el sol (SOL) y tal que
un eje ortogonal (I), al mismo tiempo a la
dirección del sol (SOL) y al eje (K) de ro-
tación de las alas (16a, 16b), barra una pla-
no un plano ortogonal a la dirección del sol
(SOL), y

- se generan momentos de pilotaje del sa-
télite (10), proporcionando a ambas alas
(16a, 16b) diferencias de apunte con re-
lación a su orientación nominal sobre el
cuerpo (12) del satélite (10), en el mis-
mo sentido o sentidos opuestos, duran-
te emplazamientos en la órbita depen-
dientes de la orientación del momento a
generar.

7. Procedimiento, según una cualquiera de las
reivindicaciones anteriores, caracterizado porque se
dota a cada una de las alas (16a, 16b) de por lo menos
una aleta lateral oblicua (18a, 18b) que constituye di-
cho elemento que provoca la generación de una fuerza
de presión solar desfasada con relación al eje de rota-
ción del ala (16a, 16b).
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