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El entorno de un vehiculo espacial

Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial

El entorno de un vehiculo espacial

m Un vehiculo espacial estara expuesto a diversos entornos a lo
largo de su ciclo de vida total:

Manufactura y transporte (entorno terrestre): salas limpias.
Lanzamiento: el mas “traumatico” desde el punto de vista
estructural.

Atmdsfera: breves minutos.

Entorno espacial: es su entorno operacional.

Otros: reentrada, otras atmdsferas planetarias (p.gj. la
atmosfera de Venus tiene nubes de HoSOy).



El entorno de un vehiculo espacial

El entorno espacial

m Entorno espacial:

m Vacio (“total”, parcial)
Plasmas

Campos electromagnéticos
Ingravidez

Radiacion

Micrometeoritos

Basura espacial

m Cargas térmicas

m Estarda muy condicionado por:

m La orbita
m La fase de la misidn
m La orientacién (actitud)
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El entorno de un vehiculo espacial

Ingravidez

m Ingravidez: un vehiculo espacial puede experimentar entre
1073 y 10! g (microgravedad), debida no sélo a la gravedad
sino a una variedad de efectos perturbadores, p.ej. presidn
solar, rozamiento aerodinamico.

m Gradientes gravitatorios: la atraccidon gravitatoria es mas
fuerte en la parte del vehiculo mas cercana a la Tierra. De
importancia en grandes vehiculos y en estructuras flexibles.

m Beneficios: uso de estructuras ligeras.

m Otras diferencias: fluidos (se requiere conveccién forzada,
sistemas de vaciado).
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El entorno de un vehiculo espacial

La atmdstera en érbita baja

m Hasta los 86 kildmetros aproximadamente la atmdsfera es mias
o menos homogénea. A partir de dicha altura (ionosfera), los
procesos fotoquimicos perturban la homogeneidad; en
particular absorcién de luz ultravioleta disocia el oxigeno.

m A partir de 120 kildmetros los componentes de la atmdsfera
estan desacoplados, pero su densidad, ya muy baja, depende
mucho de la actividad solar. Se puede hablar de vacio parcial.

m La temperatura también experimenta una gran variabilidad,
aunque no es muy importante (ya que no existe apenas
transferencia de calor por conduccién o conveccién).

m En la exosfera (sobre unos 800 kilémetros en adelante) se
puede considerar que no hay atmésfera. En GEO (unos 36000
kildmetros de altitud) la densidad de particulas es similar a la
del medio interplanetario. o
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Vacio

El entorno de un vehiculo espacial

“parcial”

Vacio “parcial”: En érbita cercana a la tierra (LEO) existe una
atmodsfera residual que interactuara de forma significativa con
el vehiculo

Dicha atmdsfera residual puede modificar la érbita del

vehiculo ( “orbit decay”) por efectos de rozamiento.
Oxidacién y erosién: en LEO los flujos de oxigeno son muy
pequefios, del orden de 1014 particulas/cm?/s. Sin embargo:
m Es oxigeno monoatémico (O, no O, molecular como en la
Tierra, mucho mas reactivo)
m A altas velocidades relativas (las de los vehiculos en LEO, del
orden de 7 o mas km/s).

Los materiales vulnerables (por ejemplo, plata) pueden ser
facilmente destruidos con relativa rapidez.

La interaccién con el O produce un brillo (como un halo) en
torno al vehiculo.

lonizacién de gases en vacio parcial: puede provocar arcos y
afectar el equipo electrénico.



El entorno de un vehiculo espacial

Vacio

m Vacio: determinante en el diseno de vehiculos espaciales.
m Muchos materiales modifican su masa y/o sus propiedades:
m Los gases (tipicamente vapor de agua) adsorbidos en capas
exteriores son liberados
m La presién ambiente es igual a la presidon de vapor del material
(107! a2 101), lo que produce evaporacién de capas
superficiales del propio material.

m Este proceso, denominado desgasificacidon o outgassing, se
amplifica si la temperatura aumenta.

Table 28 Temperature for given sublimation

rate (°C)

Element 0.1 pm/yr 10 pm/yr 1 mm/yr

Cd 38 77 122

Zn 71 127 177

Mg 110 171 233

Au 660 800 950

Ti 920 1070 1250

Mo 1380 1630 1900

W 1870 2150 2480 o
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Vacio

El entorno de un vehiculo espacial

El outgassing no suele causar problemas estructurales; si
puede afectar capas de pintura que pueden perder sus
propiedades térmicas.

El vapor liberado puede condensar en instrumentos opticos o
electrénicos muy delicados, afectando las medidas.

La liberacién de oxigeno en ciertos materiales (p.ej. acero
inoxidable) puede provocar abrasién, descamacién o incluso
soldadura entre partes moviles.

Solucion: realizar una cuidadosa seleccién de materiales y
lubricantes; si es necesario emplear materiales problematicos
(p.€j. polimeros, materiales compuestos, cadmio), prepararlos
previamente con calentamientos al vacio ( “baking out™).

Curiosamente las propiedades estructurales y resistencia a la
fatiga para muchos materiales mejoran en el vacio (ejemplo: el
vidrio triplica su resistencia en el vacio). L
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El entorno de un vehiculo espacial

Plasmas

Plasmas: el “cuarto estado” de la materia, consiste en un gas
altamente ionizado.

El 99 % del Universo esta compuesto de plasma. Llena el

espacio interplanetario. El Sol emite el llamado "viento solar”,

un chorro de plasma a alta velocidad, en todas direcciones.

Los campos magnéticos de los planetas (especialmente

Jupiter, Saturno y la Tierra) provocan un efecto
magnetohidrodinamico en el plasma, confindndolo en

cinturones toroidales (cinturones de Van Allen).

Los planetas causan una onda de choque electromagnética en

su movimiento a través del plasma, donde se “detiene” su
magnetosfera. El sol causa el mismo efecto a escala

interestelar (misiones Voyager).

La exposicion al plasma puede ocasionar la carga eléctrica del
vehiculo espacial, arcos voltaicos, ruido electromagnético, .
B

pérdida del rendimiento de paneles solares por radiacién, etc... =
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El entorno de un vehiculo espacial

Actividad solar

m El espectro solar es muy diferente fuera de la atmdsfera,
similar a la de un cuerpo negro a 5900 K. Por ejemplo la luz

ultravioleta no es absorbida (el ozono la absorbe en las capas

inferiores de la atmdsfera).
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El entorno de un vehiculo espacial

Actividad solar

m La cantidad de manchas solares indican el nivel de actividad
del Sol, que influye en la densidad y temperatura de la
atmdsfera en dorbita baja y por tanto es de gran interés.

m Las manchas solares son enormes perturbaciones en el campo
magnético del Sol.

m Tienen un periodo de 11 anos debido a una inversion del
campo magnético que sucede cada 22 anos.
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Figure 28 Zurich sunspot number archive for last 100 years . 8
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El entorno de un vehiculo espacial

Erupciones solares

m Las erupciones solares son eyecciones masivas de plasma que
estan asociadas a periodos de intensa actividad solar (ahora
mismo nos encontramos en uno de dichos periodos).

m Si una de estas erupciones se dirige hacia la Tierra, puede
causar grandes disrupciones (por radiacién) en gran parte de
los satélites geocéntricos.

m La superficie de la Tierra en si, estd protegida por su campo
magnético; el principal efecto que se puede observar desde la
superficie son auroras boreales.

fme
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El entorno de un vehiculo espacial

Campos magnéticos

m Campos magnéticos: EI movimiento de un vehiculo espacial en
un campo magnético (e.g. en LEO) genera una corriente
(efecto inductivo) si el vehiculo es conductor.

m La diferencia de potencial puede ser no despreciable (20 V en
la ISS).

m Adicionalmente se producen fuerzas y momentos de Lorenz
que pueden perturbar la 6rbita y sobre todo la actitud.

fme
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El entorno de un vehiculo espacial

Campos magnéticos

m intensidad del campo magnético de la Tierra:
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Figure 2.13 (a) Earth’s maanetic field intensitv at the maanetic equator as a function of
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El entorno de un vehiculo espacial

Cinturones de Van Allen

OPERATIONAL SPACECRAFT ENVIRONMENTS 2.3
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El entorno de un vehiculo espacial

Radiacion

m Radiacion, varias fuentes:
m Viento solar
m Cinturones de Van Allen
m Rayos cosmicos
m Erupciones solares

m Peligrosos para equipos electrénicos, recubrimientos y
espacialmente para las personas en vuelos tripulados.

m La radiacién se puede acumular, generar materiales

radioactivos a bordo.
m Otra fuente de radiacién es la luz ultravioleta:

m La exposicién a la radiacién ultravioleta provoca un fenémeno
conocido como “embrittlement”. Los polimeros son
particularmente susceptibles de ser afectados.

m La luz ultravioleta también puede provocar cambios en la
resistividad y en las propiedades épticas. En particular esto
puede afectar a los paneles solares, provocando su
oscurecimiento y un aumento de temperatura.



El entorno de un vehiculo espacial

Efectos de |la radiacidon en semiconductores

m Estos materiales son particularmente afectados. Puede haber

reduccidn de eficacia (p.ej. en paneles solares).

m Otros efectos son causados por una Unica particula de alta
energia, llamado SEE: single effect event. Estos efectos
pueden ser de varios tipos:

m Fallos "suaves”del tipo SEU: “single-event upset”, un circuito
da una Unica respuesta equivocada (p.ej. 24+2=3).

m Fallos del tipo SEL: "single-even latch-up”, donde se generan
corrientes pardsitas que pueden quemar dispositivos.

m Es imposible garantizar al 100 % que no habra fallos SEU.
m Se puede reducir la tasa de errores (con apantallamiento p.ej.
de tungsteno) al estandar: 10719 errores/dia.

m Métodos para mitigar los SEU:

m Redundancia.
m Circuitos con tests internos periddicos. D
m Circuitos que detectan y corrigen errores. SN
m Soluciones software que permiten tests, v
checkpoints y roll-back. e 17 /58
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El entorno de un vehiculo espacial

Micrometeoroides

m Micrometeoroides: pequenos objetos flotando en el espacio.

m Normalmente representan un peligro menor, pero pueden
causar destruccidon y modificacidon de actitud.

m Su flujo medio ha sido modelado por diversos autores.

m Gran densidad en el cinturén de asteroides.

m En algunos casos se han disefado escudos “parachoques” (p.
ej. la sonda Giotto).

fme
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El entorno de un vehiculo espacial

Micrometeoroides

m Micrometeoroides: Flujo medio modelado
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El entorno de un vehiculo espacial

Basura espacial

m Basura espacial: un peligro creciente, especialmente en LEO.
m Se estiman mds de 100.000 objetos de mas de 1cm. de radio y
decenas de miles mas grandes (rastreables).




El entorno de un vehiculo espacial

Basura espacial

Number of Objects

m Las previsiones son catastrdéficas si no se toman medidas.

m Sindrome de Kessler (propuesto por el cientifico de la NASA
Donald J. Kessler en 1978): La densidad de objetos en LEO
podria llegar a ser tan alta que podrian causarse una cascada
de colisiones en la que cada colisiéon genera a su vez mas
basura que a su vez genera mas colisiones, etc. Esta fendémeno
podria, potencialmente, causar que algunas orbitas terrestres

20000
19000

17000
16000
15000
14000
13000

12000 s
T S

10000
9000
8000

6000 1—

3000
2000
1000

bajas fueran inaccesibles!

Monthly Number of Objects in Earth Orbit by Object Type

35000

=—=Total Objects

30000

25000

20000

15000

10000

Amount of objects in LEO

5000

1950

i

1970 1990 2010 2030 2050 2070 2090 2110

(me

21/58



El entorno de un vehiculo espacial

Cargas térmicas

Los vehiculos espaciales estan tipicamente sometidos a cargas
térmicas extremas y muy variadas.

P. ej. una porcion térmicamente aislada de un vehiculo puede
experimentar variaciones entre 200K y 350K.

El inico mecanismo de transporte en el espacio es la radiacién
(solar, planetaria, y al espacio)

Al balance de energia hay que anadir la generacién interna de
calor por parte del vehiculo.

Las maximas cargas se dan durante la reentrada (en érbita no
hay apenas carga térmica por friccion).

N

\ day
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Satellite \ it 22 /58
a1rog

(me




El entorno de un vehiculo espacial

Efectos del espacio en los seres humanos

m Se requiere un sistema de soporte de vida para aislar a las
personas del vacio, el entorno térmico y altas aceleraciones.

m Los efectos a largo plazo no estdn documentados. El record lo
tiene Valeri Polyakov (437 dias a bordo de la MIR), que no

parece haber sufrido efectos adversos permanentes.
m Los principales efectos de corto plazo conocidos son:

m Redistribucién de la sangre y pérdida de peso (2 a 4kg). El
sistema circulatorio vuelve a la normalidad al regresar a la
Tierra.

m Atrofia muscular y anemia (se combate con ejercicio).

m Disfunciones del sentido del equilibrio los primeros dias
(resultan en mareo y torpeza).

m Decalcificacién por falta de uso del sistema locomotor;
también se pueden formar piedras en el rinén. El calcio se
reestabiliza al volver a la Tierra.

m La radiacién es el fendmeno mias peligroso, especialmente en
caso de erupciones solares (apantallamiento adicional?). Los S
danos por radiacion no son reversibles en general. 2358



El entorno de un vehiculo espacial

Otros entornos en el sistema solar

Las misiones interplanetarias pasan el mayor tiempo en el
medio interplanetario, que estda dominado por el viento solar
(plasma). La densidad del viento solar y en general de la
radiacién solar disminuye como 1/d? al Sol.

Mas alla de Marte hay que cruzar el cinturén de asteroides.
Todos los planetas menos Mercurio tienen atmdésfera, y Titdn
es el unico satélite que posee.

Cada planeta tiene sus peculiaridades: Venus es muy caliente
y tiene nubes de acido sulfurico. Marte tiene una atmdsfera
con muy poca densidad y es frio, pero tiene tormentas de
polvo. Jupiter tiene un entorno muy radiactivo. Mercurio estd
afectado por la proximidad del Sol.

La radiacidn absorbida por las misiones Pioneer es en torno a
1000 veces la tolerable por un ser humano.

De los planetas interiores, aparte de |la Tierra sélo Mercurio
tiene un (débil) campo magnético.
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El entorno de un vehiculo espacial

Otros entornos en el sistema solar

m Algunos datos:

Table 26 Solar system data: approximate atmospheric parameters for solar system

bodies

Planet/ Composition Surface Surface  Temperature  Ionosphere

Moon % pressure temperature @ 200km  (Electrons/cm®
(Bar) (X) X)

Mercury None —_ —. —

Venus CO, (96); N2 (3.5) 92 750 100-280 ~10°

Earth N; (77); Op 21); Hz (1) 1 285 800-1100 ~108

Mars CO, (95); Ar (1.6); Nz (2.7) 0.006 220 310 ~10°

Jupiter  H; (89); CH, (0.2); He (11) Gaseous planet 165! ~10°

Saturn  H; (93); CH, (0.2); He (7)  Gaseous planet 130! ,

Titan N, (65-98); CO, (2-10) 1.5 95 150 ~10°

Uranus  H, (85); CHa(< 1); He (15) Gaseous planet 80!
Neptune H, (90); CHa(< 1); He (10) Gaseous planet 70!
Pluto N, CH4/CO (traces only) — 40 — —

I Temperature quoted where pressure is the same as Earth sea level (P = 1 Bar).
See also Tables 2.5, 2.7 and 4.1,
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Sistemas de un vehiculo espacial

m En Mecanica Orbital se han estudiado las drbitas de los
vehiculos espaciales y el analisis de mision, que es crucial para
el diseno de los otros sistemas.

m Temas como el sistema de propulsion, el sistema de control y
estimacion de actitud, o las estructuras espaciales pueden
constituir asignaturas completas por su complejidad.

m Otros sistemas como el de comunicaciones o el de
software /electrénica son el objeto de otras ramas de la
ingenieria.

m Los sistemas que se van a tratar en este tema son:

m Sistema de Potencia Eléctrica.
m Sistema de Control Térmico.

(me
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Sistema de potencia eléctrica

m El sistema de potencia eléctrica es critico en el diseno de un
vehiculo espacial ya que su fallo conlleva el fallo total de la
misién. Histéricamente, muchas de las primeras misiones
espaciales fallaron debido a una pérdida de este sistema.

m [ipicamente, un vehiculo tendra muchas cargas y diversas

fuentes para generar/almacenar potencias.

m A la hora de disenar un sistema de potencia eléctrica para un
vehiculo hay que tener en cuenta dos requisitos
fundamentales: potencia (maxima, media) y duracién.

m Potencia: puede ir de varios watios a cientos de kilowatios,
dependiendo del vehiculo. Antiguamente las misiones tenian
muy bajos requisitos (p.ej. Vanguard 1 consumia 1W), los
satélites de comunicaciones actuales requieren kW. Los
vehiculos tripulados consumen potencias de cientos de kW.

m Duracién: segin el vehiculo (lanzador, satélite, sonda
interplanetaria), de horas a décadas.

o

m Otros factores de importancia son el peso, la complejidad, o el =

sistema de gestion. 27 /58



Sistema de potencia eléctrica

Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Sistema de potencia eléctrica: Gestidn

No se puede contar con que la fuente de potencia eléctrica
suministre un aporte continuo: variaciones por la degradacion

de los componentes, eclipses...

Las necesidades de los otros componentes y sistemas del

vehiculo espacial también variaran con el tiempo, el desgaste,

el régimen de trabajo. P.ej. los paneles solares se degradan
lentamente disminuyendo la potencia generada.

Es importante proteger todos los componentes para evitar su
destruccién por un mal control de los niveles de
tensién/intensidad.

Dado que el sistema es totalmente aislado, ante todo debe ser
redundante para evitar su fallo total ante imprevistos.

Por todo esto es muy importante un cuidadoso diseno de la
distribucion y control de la potencia eléctrica, considerando la
interaccion con el resto de los equipos, la drbita, y la actitud.

Un buen diseno puede alargar la vida de los componentes -
bastante mas alla de su vida media. 28 /58



Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Sistema de potencia eléctrica: Gestidn

m Un diagrama simplificado tipico seria el siguiente:

FUENTE Control de
PRIMARIA Fuente

Distribucion y Control de
Potencia Procesador de

Potencia CARGAS

Proteccion de la red

Control de
almacenamiento ALMACENAMIENTO
de energia DE ENERGIA

m Las fuentes primarias convencionales son Baterias, Células de
Combustible, Paneles Solares, y RTG (Radioisotope
Thermoelectric Generator). Otros conceptos avanzados
utilizan ciclos termodindamicos para la generacién.

m Ademas existirdn fuentes secundarias (tipicamente Baterias
recargables), como se verd mas adelante. 20 /58
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Sistema de potencia eléctrica: algunas consideraciones

m Una de las peculiaridades del SPE de los vehiculos espaciales
es que las fuentes primarias siempre se degradan con el
tiempo, y en general no son reemplazables o reparables.

m Por tanto se suelen disenar por encima de la potencia
necesaria inicial, incluyendo algun tipo de sistema para disipar
la potencia extra, p.ej. una carga resistiva, que servird para ir
regulando la potencia.

m Por otro lado las caracteristicas de las fuentes pueden cambiar
por otros motivos (por ejemplo los paneles solares dependen
mucho de la érbita y actitud). También las de las cargas (es
posible que algunos sistemas no se activen en ciertos
segmentos de la misidn).

m Por ello es necesario utilizar reguladores de voltaje y/o
intensidad capaces de adaptarse a la necesidad de la carga y
la potencia suministrada en cada momento. También
elementos para detectar y aislar fallos.



Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Baterias

m Baterias: Generan electricidad a
partir de energia quimica; poseen 2
electrodos y electrolito.

m Pequeiios voltajes (1.25 V) y vidas
cortas, pero usadas histéricamente
por su sencillez.

m Tipos: Ag-Zn y Li- (la mayor
densidad de energia).

'ue, 3

m No son recargables y se degradan y T —

BHYTpeHHAA KoMnoHoska MC3-1.
FrAHTH. @.24 on.l 259 .13,

descargan incluso sin usarse:

problemas de almacenaje y control
del sistema. m Las baterias del Sputnik

m A parte de su uso histdrico en el duraron unas tres semanas.

sector espacial, son la solucién
escogida para los misiles y lanzadores.

v
I
N,
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Células de Combustible

m Dispositivos de alta eficiencia y
fiabilidad, funcionan mediante una
reaccion de oxidacién, y no tienen
problemas con la temperatura.

m Usadas en el programa Apollo y otras
misiones tripuladas (e.g. Shuttle).

m Pueden ser regenerativas
(experimental).

m Requieren un tiempo de arranque y
parada.

m Una de las dos células de

System Specific Operation

DoNsE (kD combustible a bordo de la
o > mision Gemini (1965, 8 dias de
pollo 25
Shuttle 295 2500h at P, 1A I .
SPE technology 110-146 >40000h duraCIOn)' Medldas' 6ocm de
Alkaline technology 367 >3000h ' o
Alkaline technology 110 ~40000h largo y 30cm. de radio. —
Goal (lightweight cell) 550
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Paneles Solares

m Son con gran diferencia el sistema
mas usado. ol

1000 w/m2
10F—

1250 w/m?

8hk._750 w1m2_

m Obtienen la energia eléctrica
mediante el efecto fotovoltaico, y
potencialmente tienen una vida

-
i
x O
=1
O o6
[,
a
& o0sr
3

0

.2k

1 1 1 1 1

infinita ° % ameurvoraee 0 %

m Estan limitados a |la presencia del sol, Figure 2. Output of a photovoltaic cell.
luego no son validos para exploracion  m Variacién de la curva I-V con
interplanetaria lejana o durante los la intensidad solar.
eclipses. m El aumento de la intensidad

m Su rendimiento depende de muchos solar implica un aumento de
factores, pero fundamentalmente de temperatura, que disminuye el
la intensidad de radiacion solar rendimiento, ademas la
recibida y del angulo de incidencia. dilatacion puede ser o

peligrosa. =
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Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Paneles Solares

I
Planet Solar power, W/m?
Mercury 9150
Venus 2620
Earth 1371
Mars 590 0° 3 5° 20°
Jupiter 50.6 8 SUN ANGLE
Saturn 15.1 m (Arriba)Variacion de la
Uranus . - - -
5 5.7 intensidad solar efectiva con el
Neptune 1.5 , . :
Pluto 0.9 angulo de incidencia.
A
Médulo solar
Poco incremento azs°c
de la corriente (Isc) -
de cortocircuito
m (Arriba)Variacién de la intensidad M
solar segln planetas.
m (Derecha)Variacién de la curva I-V
Gran disminucion
segln la temperatura. de ccutto abierto o
]

Disminucién Vor Y =
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Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Paneles Solares

m Para aumentar el rendimiento se
pueden usar distintas soluciones,
como reflectores

m Problema: elevan la temperatura. La
solucién apropiada, depende del tipo %
de célula

m Las células sufren degradacién por m Pueden ser de diversos

radiacion, limitandose mucho su vida materiales:
util: la curva |-V se desplaza hacia m Silicio: es el mas comtin
abajo con el tiempo. m GaAs es mas eficiente, caro
m Puede paliarse usando escudos y resistente a radiacion.
protectores. Se agrava en los m Interesa baja energia entre la
cinturones de Van Allen. banda de valencia y la de
m El espesor también influye en el conduccion.

[~ ]
. . 1
rendimiento. -
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Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Paneles Solares

m (lzquierda) Diversas
configuraciones de paneles solares.

m Los factores mas importantes a la
hora de disenar la geometria vienen
de la interaccidon con la mecanica
orbital (eclipses) y con la actitud
(orientacién).

m Se deben considerar los periodos de
eclipses, su frecuencia y duracién

m La variacion de la orientacion con el
tiempo puede corregirse mediante
un aumento del area (mayor
resistencia aerod.) o con el sistema
de control de actitud (partes
mdviles,complejidad y peso). =
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Paneles Solares

m Los paneles solares de la ISS (potencia requerida 110 kW,
pueden generar en torno a 200 kW), mas de 3000 m?.

(me
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El entorno de un vehiculo espacial Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Paneles Solares

m Misidén Juno. Los paneles (3) tienen 2.7 x 10 metros.
Producird uno 400 W en la érbita de Jupiter.

fme
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Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: RTG

m RTG: Radioisotope Thermoelectric

GPHS-RTG
Gen era tor . Aluminum Quter Active Cooling System
Cooling Tubes Shell Assembly (ACS) Manifold
Heat Source ¥ ieneral Purpose ‘l"l‘,c:\su‘rg ”
m Se basa en el efecto Seebeck, Support o l i s(.uidc(ﬁms,\m s
empleando el calor generado por la S —
descomposicién de un material - | I 2 E—
. . M m‘ﬂﬁ-\iﬁﬁ-{— e
radioactivo. [ g ‘o‘\_________
| Ventajas: NO depende del SOl O |a RTG Mounting . ., Silicon-Germanium 'r\?ld-%‘?;m l\lc:)ll_
Flange Multi-Foil Source Support

Insulation (iGe) Unicouple

orientacién, genera grandes
potencias, tiene una vida muy larga, g QOtras dificultades précticas:

sirve para bajas potencias. Influencia nociva en el resto de
m Desventajas: Rendimiento maximo en equipos, problemas en el

torno al 10 %, es muy dificil tratamiento manual (dafo

mantener la diferencia de T, una vez humano), puede interferir en

que arranca, no se puede parar. las antenas, bajo voltaje de

salida, problemas politicos.
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Fuentes Primarias: RTG

RADIOISOTOPE THERMOELECTRIC UV PHOTOMETER
GENERATOR (ATG) - Afg] " SPIN/DESPIN THRUSTER
ill t‘l -
S ,
RTG DEPLOYMENT DAMPING CABLE 53] IMAGING PHOTOPOLARIMETER  MAGNETOMETER

I| ATTITUDE THRUSTER
LOW-GAIN ANTEMMNA /

SEPARATION RING

ASTEROID - METEOROD £ het® 2 & T ,...--'
DETECTOR SENSOR ™ = o
— PLASMA ANALYZER

" METEQROID DETECTOR PAMEL
TRAPPED RADIATION DETECTOR
— HIGH-GAIN ANTEMMNA FEED ASSEMBLY

ol
' MEDUIM GAIN ANTENMA

THERMAL CONTROL
LOUVERS

STELLAR REFERENCE _
ASSEMBLY LIGHT SHIELD

RTGPOWER 4 HIGH-GAIN ANTENNA REFLECTOR
CABLE

COSMIC RAY TELESCOPE

o, \

Pads | | INFRARED RADIOMETER
RTGs — A/ 8 ‘ |

,// \ CHARGED PARTICLE INSTRUMENT
]
|| ATTITUDE THRUSTERS
SUN SENSOR

m Los RTG de la Pioneer 10/11 (155W nominales en el
lanzamiento, activo por mas de 30 anos).

(me
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Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: RTG

m Combustibles adecuados para los RTG.

Table 10.4 Possible fuels and their performance for radioisotope
generators {From Angrist, S. W. (1982) Direct energy conversion, 4th
edn, Copyright Allyn and Bacon, New York)

Isotope Fuel form Decay Power density T172(¥1)
(Wig)
Polonium 210 GdPo o 82 0.38
Plutonium 238 PuO, o 041 86.4
Curium 242 Cmy05 o 98 0.4
Strontium 90 Sr0o B 0.24 28.0
m Misiones ejemplo.
Table 10.5 RTG system performance
Name Power (W) kg/kW
Cassini (1997 launch) 628 195
Galileo probe/Ulysses (GPHS RTG, late 1980s) 285 195
Nimbus/Viking/Pioneer (SNAP 19, mid 1970s) 35 457
Apollo lunar surface experiment:
SNAP-27, early 1970s 25 490
SNAP 9A, 1960s 73 261
v
L
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Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial

Fuentes Primarias: RTG

Radioisotope Missions

Ulysses
(1990)
—a

Apollo 11 (1969)

Apollo/ALSEP (5) (1969-1972)

Jupiter

Transit4A A% M Mars
(1961) & b

Transit 4B
(1961)

Transit

SBN-1 o ansit
(1963) 5BN-2

(1963)

Viking 1&2 (1975)
Mars Pathfinder (1996)

Transit
Nimbus Il Triad-01-1X
(1969) (1972)

Control Térmico

Voyager 2
(1977)

Neptune

-

Uranus ’
/

SEN

Cassini
} (1997)

—a

Pioneer 11
(1973)

&

-l

Galiled\,

(1989)
-+ Pioneer 10
(1972)

-

Distances & Planets Are Not To Scale

m Misiones de la NASA con RTG hasta los anos 90. =
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El entorno de un vehiculo espacial Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Fuentes Primarias: Resumen

107 TTTTTT
108 |— NUCLEAR
REACTORS
N
%) J\
= \
= 100— N\
= N
« FUEL CELLS \| L
v \
= ~
o
= =
|—
< & ;
3
Ej 10 A W S N SUSUSLS NN\
8 Ss== RADIOISOTOPIC
102 }— PRIMARY = SOLAR THERMAL
BATTERIES — ARRAYS AT ‘QF‘NE‘B‘A‘T‘O‘B§‘
e S SN St
1 MINUTE 1 HOUR 1 DAY 1 MONTH 1 YEAR 7-10 YEARS

USE DURATION

m Tabla: Tiempo tipico de vida vs. rango de potencia
suministrable.
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El entorno de un vehiculo espacial Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Almacenamiento de energia: Fuentes Secundarias

m [ipicamente son baterias recargables.

m Aportan la energia cuando no esta
disponible el sistema primario (en
LEO, 40 % del tiempo en eclipse).

m Muy importantes estudiar los
periodos de carga y descarga.

m La capacidad disminuye con los ciclos
de carga.

|
l&——— Charge Phase ———bld———— Discharge Phase

Minimal
Overcharge

et — —— — — — — —

m Algunas baterias de Litio
permiten reacondicionamiento,
para recuperar la curva

] carga-descarga original.

@
, 1
—

Stable Discharge Voltage
(Flat Curve)
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Control Térmico

Sistema de control térmico: Conjunto de elementos dedicados
a garantizar ciertas condiciones de temperatura

Atiende a las necesidades especificas de cada sistema y
elementos del vehiculo, que tendran su condiciones nominales
térmicas para su correcto funcionamiento.

Es funcién de la drbita y la actitud (orientacidn).

Sus requisitos vendran dados por los elementos con las
condiciones térmicas mas exigentes.

Tiene una gran interaccion con otros sistemas.

Importancia relativa: 3% en peso, 2-5% en coste.



Sistema de potencia eléctrica
Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial Control Térmico

Control Térmico: Requisitos

m Ejemplo de margenes de T para elementos de un vehiculo:

Subsystem/Equipment MNonoperating/Turn-on Operating

Communications

Receiver =30/ +55 +10/+45
[nput multiplex -30/+55 -10/+30
Output multiplex -30/+55 -10/+40
TWTA -30/+55 -10/+55
Antenna 170/ +90 170/ 490
Electric power
Solar array wing 160/ +80 -160/+80
Battery -10/+25 0/+25
Shunt assembly -45/+65 -45/+65

Attitude control

Earth/sun, sensor =30/ +55 -30/+50
Angular rate assembly -30/+55 +1/+455
Momentum wheel -15/+55 +1./+45

FPropulsion

Solid apogee, motor +5/+35
Propellant tank +10/+50 +10/+50
Thruster catalyst bed +10/+120 +10/+120

Structure v
Pyrotechnic mechanism -170/+55 -115/+55 \_-,_\
Separation clamp -40/+40 -15/+40
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Control Térmico: Requisitos

m Tipos de requisito:
m Rangos de temperatura: p. ej., Sistemas electrénicos/baterias
(0-20°C)
m Gradiente maximo (espacial) de temperaturas: p. ej. Elementos
estructurales (< 2 K/metro)
m Variacién temporal maxima de temperatura: p.ej. sensores
CCD (< 0,1 K/min), telescopio criogénico (< 100 uK/min).

Structure
20°C + 2°C

Détecteurs
20°C + 1°C
dT/dt<0.1°C/h
Tuyeéres

10°C < T < 500°C

10°C < T<50°C
Horloge (OUS)
T=70°C +0.01°C

Electronique
-20°C < T <50°C

-100°C < T < +100°C "
Générateur solaire

Batteries -100°C < T < +100°C
-10°C < T <+10°C

fme
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Balance Térmico

m La temperatura es el resultado del balance de calor.
m Mecanismos de transmision:
m Conduccién (interior del vehiculo) § = —kV T.
m Conveccién (interior del vehiculo)
m Radiacién (exterior del vehiculo: mecanismo dominante), va
como T%.
m Balance entre:
m Fuentes—Calor generado por Joule y rozamiento
m Ganacias—Calor absorbido por radiacién de cuerpos calientes
m Pérdidas—Calor cedido al espacio/cuerpos frio

Wavelength

Thermal Conductivity _ ) m-:::::gx:ny\
S

1.E+03
nm -
Pat-ooes | Py 160 i 4 :
. 80 =\
1.E+02 e Copper - T = T 7
—3¥— Aluminium = ! 10 1
4 —8— AAS083-TO A 100 un - T
| 000 pm = 1 mm =+ adiati
! | Sun 1000 wim = 1 mm i
0 Il‘ | 10mm = 1 cm + Microwaves
| | ¥

1.E+01
—— 304 ss

. £
E
£ —>— G-10// to warp £
~ &
s 1E+00 @ M Ti % & |
~ ] DD Epoxy g | ‘. |
. e scaledbya | |
e e —o—pes £ =t |
= / —+— Cu-Ni (70-30) 5 | | |
ieo o —e— BrassCuzn (9010) | 8% f Earth |
(z*/ Mylar PET amorphous 0 / .‘"-.‘ !
1.E-03 / \ |
10 4 N |
f:" N | (")
1.E-04 J - e @]
1 10 100 1000 LS 02 0304 06081 2 3 45678 10 20 30 405060 BO100 Ry,
Temperature (K) Wavelength () in um
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Balance Térmico con radiacion

m Puesto que en el espacio la tnica interaccion térmica posible
es mediante el mecanismo de radiacién, los posibles
intercambio térmicos radiantes son los siguientes:

m Radiacidn solar directa
m Radiacién solar reflejada en cuerpos planetarios cercanos

(albedo)
m Radiacién térmica emitida por cuerpos planetarios cercanos

(radiacién planetaria)
m Radiacién emitida hacia el espacio profundo
m Las tres primeras fuentes son positivas y la cuarta es negativa;
el equilibrio se alcanzara cuando la suma de los tres primeros
y la generacidn interna del vehiculo igualen la cuarta fuente.

m Influird mucho la geometria: forma y superficie expuesta.

(me
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Sistema de potencia eléctrica
Control Térmico

Radiacion del sol y albedo segun el planeta

m Tabla con radiacién solar Js segun el

entorno planetario

Table 11.2 Planetary solar constants and albedo values [2,3]

Planet Solar radiation intensity, J,
(percentage of solar intensity at 1 AU)

Planetary albedo, a

Mercury 667
Venus 191
Earth 100
Moon 100
Mars 43.1
Jupiter 3.69
Saturn 1.10
Uranus 0.27
Neptune 0.11
Pluto 0.064

0.06-0.10
0.60-0.76
0.31-0.39
0.07
0.15
0.41-0.52
0.42-0.76
0.45-0.66
0.35-0.62
0.16-0.40

m La radiacién planetaria J, depende
del planeta. Para la Tierra se suele
usar la férmula J, = 237 (%)2,
donde R. es el radio de la Tierra.
Emite a unos 218 K.

m El albedo J; se calcula como

Altitude (km)

J; = JsaF, donde a depende
del planeta y F es el factor de
visibilidad que depende de Ia
altitud y del angulo (5 entre la
vertical local y los rayos
solares.

10°E
10°F
103
0°=8
102 1 llllllll 41 (Y| IR N RXTY: I AN Y A [
104 1073 102 10! 100 10!
Visibility factor F
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Radiacion
m Se pueden definir coeficientes para parametrizar estos
intercambios seglin el material superficial:
m Absortividad solar «, parametro que determina cuanta
radiacion recibe el cuerpo del Sol.
m Emitividad semiesférica €, parametro que determina cuanta

radiacion emite el cuerpo al espacio en el infrarrojo. También
determina cuanto recibe de la radiacion planetaria.

Table 11.4 « and ¢ values for several surfaces and finishes [5,6,7]

Surface Absorptance («) Emittance (¢) ale
Polished beryllium 0.44 0.01 44.00
Goldized kapton (gold outside) 0.25 0.02 12.5
Gold 0.25 0.04 6.25
Aluminjum tape 0.21 0.04 5.25
Polished aluminium 0.24 0.08 3.00
Aluminized kapton (aluminivm outside) 0.14 - 005 2.80
Polished titanium 0.60 0.60 1.00
Black paint (epoxy)’ 0.95 0.85 1.12
Black paint (polyurethane) 0.95 0.90 1.06
—electrically conducting 0.95 0.80-0.85 1.12-1.19
Silver paint (electrically conducting) 0.37 0.44 0.84
White paint (silicone) 0.26 0.83 031
—after 1000 hours UV radiation 0.29 0.83 0.35
White paint (silicate) 0.12 0.90 0.13
—after 1000 hours UV radiation 0.14 0.90 0.16
Solar cells, GaAs (typical values) 0.88 0.80 1.10
Solar cells, Silicon (typical values) 0.75 0.82 0.91
Aluminized kapton (kapton outside) 0.40 0.63 0.63
Aluminized FEP 0.16 047 0.34
Silver coated FEP (SSM) 0.08 0.78 0.10 @
(OSR) 0.07 0.74 0.09 1

Note: SSM, Second Surface Mirror.
OSR, Opical Sofar Refectar. 51 /58
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Balance térmico

m Los siguientes términos aparecen en el balance térmico:

m Calor recibido del sol: J.avAyiar, donde Aooar €S el area
expuesta al Sol.

m Contribucidon del albedo: J,aALibedo, donde A,jpedo €S €l area
expuesta al albedo planetario.

m Calor emitido al espacio: o0 T#€A, donde A es el 4rea total, y
o =5,67 x 1073W /m?K* es la constante de
Stefan-Boltzmann.

m Contribucidn de radiacién planetaria JyeApjanetaria, donde
Aplanetaria €5 €l area expuesta a la radiacién planetaria.

m @, calor generado internamente.

m Se tiene: JsaAcolar + J200ALIbedo + JpGApIanetaria + Q@ = o T*A.

m Suponiendo hipétesis simplificadores (p.ej. una esfera con
acabado superficial uniforme y sin generacién interna de calor
se puede estimar la temperatura de equilibrio en funcién de las
propiedades de la superficie).

m La realidad es mas compleja (varios tipos de superficie, =
transitorios, generacion interna...) 52 /58
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Ejemplo de calculo de temperatura de equilibrio

Equilibrium Temperature of a Sphere
from Ground to Space

100000.0 —2 i
| ‘ i

B ||

| |

[ |

|

100000 | %,
i Q‘ n
., m
% %
-*» [ ]
10000 s 1
o [ ]
=y 3 ]
£ 1
\";; 100.0 E m00 00 O o0 O0000 QO oolo o © (@ 000 C Q o
_'g S 2 oleslwstatelele
E : 1 A AAAAAA A 4 A Asadds
fLl¢
HE 3 O:"?Oh B Black
* White
1.0 F 4 Gold
o Air
G.]. 1 ! 1 1 1 1 1 | 1 1 1 | 1 1 1

L S S - - - R T

Temperature (degC)

fme
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Ejemplo real

m Telescopio Apollo:

Polished aluminium:

a =005
oy =014
e = 002

IM black velvet paint:
i, = 0.84
f, =064
a, =083

White paint:
a=021
¢ = 0BB

Earth shield (upper surface)
vacuum-deposited aluminiym on
kapton [ = 0.14; ¢ = 0.05)

{Lower surface) second surface
sihwered Teflan

lr=0.1,¢=0.76)

Sistema de potencia eléctrica
Control Térmico

White paing:
a=J21
¢ =088 *X . Sun

Vacuum-deposited gold: +r
a =002

o =024 +¥
e = 0.015 Ortiital
a =0.0878 veloginy
pa = 0010

. MLI blanket outer surface

. = sacond wirfsce silvered Teflon
fa=0.1:¢=0.75)

Second surface siivered Teflon
lx=0.1;e=075)

MLI blanket outer surface s
vacuum-deposited aleminium on
kapton (o= 042 ¢ = 0.85)
kapton side out

MLI blankat outer surfsce is
second surface wiversd Teflan
=07 ¢=0.75)
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Control Térmico: Dispositivos

m Objeto: Conseguir y mantener en el vehiculo espacial una
temperatura adecuada para sus componentes.
m Clasificacién atendiendo al consumo de energia:

m Pasivos
m Activos

— Radiator

Radiator

cold plate

A cold plate
Electircal

Equipment Electircal
Equipment

m Fundamentos:

m Variar caracteristicas radiativas (hacia exterior)
m Modificar la conduccién/conveccién (interior)

(me
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Dispositivos Externos

m Capa térmica (pintura blanca, oro) N Radifdores

m Multi Layer Insulation (Kapton,
Mylar)

fmeo
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Introduccién a los sistemas de un vehiculo espacial

Dispositivos Internos

Conduccion solida
Calentadores eléctricos

Interruptores térmicos

Circuitos de conveccidn:
convencionales con bomba
(aire/agua/fredn).

Sistema de potencia eléctrica

Control Térmico

m Heat Pipes/Pipe tubes: conveccién con
cambio de fase.

m No requiere energia adicional, transmite
hasta 200—300 veces mas calor que una
barra de cobre vy funciona con poco AT.

Hot part of
satellite

Heat In

=

wicking material

-

Cold part of
satellite

\

A e
X
\

4 ;ndensed
o ] liquid
liquid boils drawn by
wicking
material
back to hot
end

liquid

~
4%

Heat Out

condenses

Mecanismo para absorber picos: sélido

que cambia de fase, p.ej. parafina (funde
a temperaturas similares a las internas del

satélite, en estado liquido sigue
conduciendo calor, y es barata).
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Ejemplos de sistema de control térmico

m Diagrama del sistema de control térmico de la ISS:

e 20
NH3 Liquid
— — —  NH3 Vapor

External ATCS Radiator 1 External ATCS Radiator | =

— — ™

Heat Exchanger

Heat Exchanger

US Lab Node 1

Pressurized
Logistics Module

Pressurized
Logistics Module

Airlock

;
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