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DESCRIPCION
Dispositivo de aerofrenado de satélite.

La presente invencion se refiere a un dispositivo de aerofrenado de satélite adaptado particularmente a la
desorbitacion de los satélites al final de su vida util.

Los satélites al final de su vida util estorban el espacio proximo y, debido a que en alta altitud la presion de aire es
muy reducida, estos satélites que alcanzan el final de su vida Util de servicio son susceptibles de permanecer en
orbita muchos afios y estorbar asi el espacio y causar riesgos de colision y de destruccion de los otros satélites.

Para tener una idea, un satélite de una relacién entre superficie proyectada y masa del orden de 5 a 6 milésimas
de m?kg en orbita a una altitud de 700 km necesitara del orden de 45 afios para bajar a una altitud a la cual sera
destruido, ahora bien, algunas agencias espaciales imponen ahora una duracion de vida maxima de 25 afios a los
satélites en orbita baja que han cumplido su mision.

Sin medios de desorbitacion, esta duracidon maxima impediria una 6rbita superior a 650 km a un satélite que tiene
una relacién entre superficie proyectada y masa tal como la definida anteriormente.

Por ello, los operadores de satélites se esfuerzan en limitar la duracién de vida de los satélites después del fin de
su servicio previendo unos sistemas que los desplazan de su érbita para desorbitarlos o posicionarlos en una 6rbita
diferente de final de su vida util.

Los procedimientos de desorbitacion se basan en el principio de una reentrada en la atmdsfera forzada del satélite
al final de su vida util.

Se presentan en general dos supuestos.

O bien, segun un primer tipo de o6rbita, el satélite estda en una 6rbita eliptica que posee un perigeo en las capas
densas de la atmdsfera. En tal caso, la desorbitacion se realiza de manera natural en algunos dias o algunas horas.

O bien, segun un segundo tipo de orbita, el satélite se encuentra en una érbita estable que no atraviesa las capas
densas y la desorbitacion natural tarda un tiempo muy largo como se ha visto anteriormente.

En el caso de un satélite que efectia su misiéon en una 6rbita para la cual se supone demasiado lejana la caida
natural del satélite, la solucion mas habitual para acelerar la desorbitacién del satélite es bajar su orbita dandole
un impulso con la ayuda de propulsores.

El inconveniente es que se necesita conservar una cantidad de combustible, y una energia suficiente para permitir
este impulso, hasta una fase de vida avanzada del satélite.

Ademas, cuando estos propulsores no son utiles para la mision del satélite, constituyen un peso parasito para la
puesta en orbita del satélite, asi como una masa y un volumen inutil a lo largo de la mision.

Ademas, la realizacién de este impulso se debe realizar mientras que el satélite podria no tener mas que una
capacidad funcional residual, lo cual impone conservarle unas facultades de maniobra mas alla de su duracién de
vida normal.

Un medio alternativo es el aerofrenado.

El principio del aerofrenado es conocido a partir del documento US 6 550 720 que describe unos medios que
permiten en particular modificar la orbita de un satélite y transferir una carga util desde una 6rbita geoestacionaria
a 36000 km hasta una 6rbita baja y que utiliza el paso de la carga en las capas altas de la atmdsfera con el fin de
circularizar su orbita.

Este principio de aerofrenado utilizado para modificar la 6rbita de una carga o de un satélite se ha utilizado por otro
lado en el marco de la misién de la sonda “MARS global surveyor” para circularizar la érbita inicialmente muy
eliptica de la sonda haciéndola pasar por la parte alta de la atmésfera marciana.

Este principio de aerofrenado se utiliza ademas para unos procedimientos de entrada en la atmésfera en la que el
frenado es mucho mas violento y necesita un escudo térmico.

El aerofrenado es eficaz a las altitudes en las que la atmodsfera es relativamente densa vy, para utilizarlo a unas
altitudes mas importantes que las capas altas de la atmdsfera, es necesario incrementar la superficie de resistencia
aerodinamica del satélite con el fin de utilizar el efecto de frenado, incluso muy débil, de la atmdsfera residual
presente en las érbitas altas.
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Para ello, el documento US 6 550 720 describe la realizacion de grandes alas en forma de paraguas adaptado
para conferir una estabilidad al satélite y una posicion particular de este satélite sobre su trayectoria.

Dichas alas son dificiles de utilizar debido al volumen importante que ocupan plegadas y a su superficie importante.

Por ejemplo, segun el documento US 6 550 720, para frenar un satélite del orden de 600 kg a una altitud de sélo
150 km, se necesita un ala del orden de 150 m2.

Por otro lado, es necesario prever varios montantes o mastiles que deben desplegarse para mantener dichas alas
abiertas.

Por ultimo, dichas alas funcionan segun una direccion privilegiada para la cual el satélite debe ser estabilizado vy,
si el satélite esta orientado desfavorablemente con respecto a el ala, o si el satélite gira sobre si mismo, su efecto
se reduce en gran medida.

Para utilizar dichas alas, es necesario por lo tanto estabilizar el satélite y utilizar por lo tanto sus sistemas de control
de actitud, lo cual devuelve el problema mencionado anteriormente de la conservacion de funciones de pilotaje y
de propulsién del satélite al final de su vida util.

Se ha considerado también utilizar los paneles solares de los satélites como superficie de frenado, pero esta
tecnologia sigue siendo demasiado pesada, complicada de realizar y a menudo insuficiente.

La presente invencion se refiere a una tecnologia de dispositivo de aerofrenado, aplicable a la desorbitacion de los
satélites, basada en un ala perfeccionada por que resulta poco voluminosa replegada, por que necesita un armazoén
reducido y por que necesita poca energia para su despliegue, lo cual le conserva un balance de masa reducido y
una fiabilidad importante compatible con su utilizacién al final de su vida util del satélite.

Ademas, de manera particularmente ventajosa, el ala segun la invencién esta concebida de manera que funcione
como ralentizador, sea cual sea la actitud del satélite y de manera que permita evitar estabilizarlo, lo cual evita
incrementar la masa del satélite y evita conservar unos combustibles de propulsién después del final de la mision
del satélite.

Para ello, la presente invencion prevé un dispositivo de aerofrenado de satélite segun la reivindicacion 1, que
comprende un velamen desplegable para el cual el ala, una vez desplegada, es una estructura tridimensional
adaptada para realizar el frenado de un satélite inestable, sea cual sea su orientacion.

Dicha estructura tridimensional segun la invencion permite conservar una eficacia de frenado importante, sea cual
sea la posicion del satélite en su trayectoria sin estar concebida para aportar una estabilizacion del satélite.

En particular, segin un modo de realizacion preferido de la invencion, el velamen desplegado es tal que su seccion
eficaz sigue estando, sea cual sea la posicion del satélite en su trayectoria, en una relaciéon comprendida entre 2,8
veces la superficie de la proyeccion del satélite perpendicularmente a su trayectoria y 5 veces dicha superficie de
proyeccion, lo cual permite asegurar una desorbitacion del satélite en un tiempo razonable reduciendo al mismo
tiempo la masa embarcada debida al dispositivo de aerofrenado.

Segun la invencion, la estructura tridimensional es una estructura asimétrica que optimiza la relacion entre seccion
eficaz y masa embarcada.

Otras caracteristicas y ventajas apareceran con la lectura de la descripcion siguiente de ejemplos no limitativos de
la invencion haciendo referencia a los dibujos, que representan:

en la figura 1: una vista en perspectiva de un satélite al cual se aplica la invencion;
en la figura 2: una vista en perspectiva de un primer ejemplo de un primer modo de realizacién de la invencion;

en las figuras 3A a 3C: unas vistas en perspectiva de tres ejemplos de un tercer modo de realizacion de la
invencion en perspectiva;

en la figura 4: un diagrama en dos dimensiones representativo de la seccion eficaz de un modo de realizacion
de la invencion;

en la figura 5: una ilustracion del calculo de seccion eficaz;

en las figuras 6A a 6D: cuatro ejemplos del primer modo de realizacion de la invencion.
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El dispositivo de aerofrenado de satélite segun la invencién se aplica particularmente a un satélite 1 tal como se
representa en la figura 1 de tipo microsatélite provisto de generadores solares 9, 10 de masa del orden de 200 kg,
de superficie proyectada media de 1,5 m?, es decir una relacion entre superficie proyectada y masa del orden de
la relacion proporcionada en el preambulo, y colocado en una 6rbita situada entre 650 y 800 km de altitud.

Segun la invencion, el dispositivo de desorbitacion comprende un velamen, flexible o rigido que, una vez
desplegado se convierte en una estructura tridimensional 2 segun la figura 2, 3 segun las figuras 6Ay 6D, 2, 3y 6
segun las figuras 6B y 6C, 5 segun la figura 3A y 6 segun la figura 3B, que comprende o bien unos elementos de
velamen situados en unos planos secantes no confundidos, o bien uno o varios elementos de velamen que forman
unas caras externas de un objeto tridimensional.

Segun la invencion, la estructura tridimensional esta adaptada para realizar el frenado de un satélite inestable, es
decir que presenta una seccion eficaz que incrementa la superficie aparente del satélite cuando tiene lugar la
rotacion del satélite en su trayectoria y practicamente sea cual sea la actitud del satélite, sin estabilizar el satélite
en una posicion particular.

En el caso de la invencion, la presion del aire residual no permite ninguna auto-estabilizaciéon de la posicion del
satélite y la invencion es particularmente interesante debido a que evita tener que estabilizar el satélite, al contrario
que un ala de tipo “paraguas” que es eficaz solamente para un satélite estable y orientado en su trayectoria y
dispuesto delante del ala en esta trayectoria.

En el marco de la invencion, para el ejemplo de satélite seleccionado, el velamen desplegado es tal que su seccion
eficaz sigue estando, sea cual sea la posicion del satélite en su trayectoria, en una relacion comprendida entre 2,8
veces la superficie de la proyeccion 11 del satélite perpendicularmente a su trayectoria y 5 veces dicha superficie
de proyeccion 11.

La figura 5 ilustra el calculo de la seccion eficaz.

Se denomina seccion eficaz la superficie proyectada S(u) de la estructura 1 sobre un plano P normal a la direccion
de observacion.

Para medir la seccion eficaz, se define en primer lugar una direccion de observacion de referencia observando el
satélite segun su eje de simetria.

A continuacion, haciendo girar el satélite segun unos angulos 6 y A para obtener las diferentes actitudes posibles
del satélite, es posible trazar la evolucion de la superficie aparente del satélite segun sus actitudes posibles en su
trayectoria.

Se puede deducir asi un valor medio de esta superficie.

En el caso de un satélite de una masa del orden de 200 kg cuya superficie aparente de frenado, cuando sus
generadores estan desplegados varia de 0,44 m? a 2,45 m?, es decir 1,4 m? como media, para el frenado que
aporta el velamen sea compatible con una desorbitacion en menos de 25 afios, la superficie aparente media debe
ser del orden de 4 m2.

Este método permite determinar las geometrias de los velamenes mejor adaptados para ofrecer la mejor relacion
posible entre seccion eficaz del velamen y masa embarcada, y un despliegue facil.

Segun la invencion, el velamen comprende por lo menos dos elementos de velamenes distintos 2, 3 como se
representa mas particularmente en las figuras 6A a 6D que corresponden a unos ejemplos de realizacion aplicables
mas particularmente a un satélite provisto de generadores solares 9, 10 en forma de paneles. Para estos ejemplos
de realizacion, el velamen se extiende globalmente segun un plano perpendicular al plano que comprende los
paneles solares de manera que estos Ultimos participan asi al aerofrenado del satélite.

En este marco, se han determinado varias configuraciones de velamenes y segun una configuracion particular, la
invencion prevé que el velamen comprenda por lo menos un primer elemento de velamen 2 orientado
paralelamente a un primer eje a1 del satélite y un segundo elemento de velamen 3 orientado paralelamente a un
segundo eje a2 del satélite, distinto del primero.

Segun el ejemplo de las figuras 6A, 6B, dichos primer y segundo ejes a1, a2 son unos ejes perpendiculares
mientras que segun las figuras 6C, 6D, los ejes a1, a2 son unos ejes inclinados uno con respecto al otro en un
angulo inferior a 90°.

Para incrementar la superficie de aerofrenado, segun los ejemplos de las figuras 6B y 6C, dichos elementos de
velamen 2, 3 estan unidos por un tercer elemento de velamen 7 que se despliega simultaneamente a los primer y
segundo elementos de velamen.
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Segun un modo de realizacion alternativo o complementario representado en particular en la figura 2, el velamen
comprende por lo menos un elemento de velamen 2, 3 provisto de dos aletas 2a, 2b, 3a, 3b que comprenden una
arista comun.

En particular, dicha arista comun se extiende a partir del contorno exterior del satélite segun un eje a1 que se aleja
del satélite.

El ejemplo de la figura 6D prevé por su parte dos elementos de velamen 2, 3 provisto cada uno de dos aletas
respectivamente 2a, 2b y 3a, 3b.

En el caso de un angulo de 105° entre los ejes a1y a2, y una longitud de los elementos de velamen del orden de
4,5 m y unas anchuras de paneles del orden de 0,6 m, la superficie vista en funcion de la posicion del satélite en
su trayectoria esta representada en la figura 4.

Se observa en esta figura que la estructura tridimensional ofrece una superficie eficaz que se sittia entre 4 y 7,5 m?,
lo cual permite frenar el satélite inestable en su trayectoria en todas las posiciones que puede ocupar.

Segun una alternativa no reivindicada, el velamen es una estructura ensanchada 5, 6 que se despliega a partir de
un elemento de contorno del satélite.

En este caso, la estructura ensanchada puede ser piramidal como en el ejemplo de la figura 3A, en forma
troncoconica como sucesion de elementos de toro como en la figura 3B, comprender tres paneles 2a, 2b y 2c que
forman un prisma ensanchado con base triangular que parte de una cara del satélite como segun el ejemplo de la
figura 3C.

La invencion no se limita a los ejemplos representados y se pueden prever en particular mas de dos elementos de
velamen distintos.

Ademas, la invencion se aplica a cualquier objeto en 6rbita y en particular, por la terminologia satélite se engloban
asimismo unos elementos de lanzaderas o de estructuras orbitales cuya desorbitacion se desea.
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REIVINDICACIONES

1. Dispositivo de aerofrenado de satélite (1) que comprende un velamen desplegable, caracterizado por que el
velamen, una vez desplegado, es una estructura tridimensional (2, 3, 5, 6, 7) asimétrica adaptada para realizar el
frenado de un satélite inestable, sea cual sea su orientacion y para el cual el velamen comprende por lo menos
dos elementos de velamen (2, 3) distintos.

2. Dispositivo de aerofrenado segun la reivindicacion 1, caracterizado por que el velamen desplegado es tal que
su seccion eficaz sigue estando, sea cual sea la posicion del satélite en su trayectoria, en una relaciéon comprendida
entre 2,8 veces la superficie de la proyeccion (11) del satélite perpendicularmente a su trayectoria y 5 veces dicha
superficie de proyeccion (11).

3. Dispositivo de aerofrenado segun una de las reivindicaciones anteriores, caracterizado por que el velamen
comprende por lo menos un primer elemento de velamen (2) orientado paralelamente a un primer eje (a1) del
satélite y un segundo elemento de velamen (3) orientado paralelamente a un segundo eje (a2) del satélite, distinto
del primero.

4. Dispositivo de aerofrenado segun la reivindicacion 3, caracterizado por que dichos primer y segundo ejes (a1,
a2) son unos ejes perpendiculares.

5. Dispositivo de aerofrenado segin una de las reivindicaciones 1 a 3, caracterizado por que el velamen
comprende por lo menos un elemento de velamen (2, 3) provisto de dos alas (2a, 2b, 3a, 3b) que comprenden una
arista comun.

6. Dispositivo de aerofrenado segun la reivindicacion 5, caracterizado por que dicha arista comun se extiende a
partir del contorno exterior del satélite segun un eje (a1, a2) que se aleja del satélite.

7. Dispositivo de aerofrenado segun la reivindicacion 1, caracterizado por que dichos elementos de velamen (2,
3) estan unidos por un tercer elemento de velamen (7).
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