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MICROPROPULSIÓN BASADA EN COMBUSTIBLE SÓLIDO -

CARACTERIZACIÓN Y APLICACIÓN EN EL CONTROL DE

CONSERVACIÓN DE ÓRBITA EN PEQUEÑOS SATÉLITES

Gustavo Adolfo Ardila Rodríguez', Carole Rossi2 , Fernando Jiménez3, 4

RESUMEN

This article presents the work made with the solid propellant micro-thrusters in the MIS group
(Microsystems and Systems Integration) at LAAS-CNRS (Laboratory for Analysis and Architecture of
Systems) located in Toulouse (France). In first place the ignition process and thrust level were characterized,
then, in a second part, its applicability over the station keeping of spatial missions was evaluated,
specifically missions concerning either individual or a group (constellation) of small satellites (micro-
satellites, nano-satellites).
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1. INTRODUCCIÓN

Este proyecto fué realizado gracias al convenio
de intercambio existente entre la Universidad
de los Andes y el INSA (Institut National de
Sciences Appliquées) de Toulouse y en acuer-
do con el LAAS-CNRS. Una parte de este pro-
yecto fué presentado como proyecto de grado
para el título de Ingeniero Electrónico en la
Universidad de los Andes bajo la direccion de
Carole Rossi (LAAS-CNRS) y Fernando
Jimenez (Universidad de los Andes) en junio
2003.

Actualmente existe un creciente interés en la
implementación de pequeños satélites dado a

que en conjunto pueden ejercer las mismas fun-
ciones de satélites mas grandes o incluso mejo-
rarlas, todo esto a un bajo consumo de energía
y bajo costo. Esta reducción en peso, tamaño,
consumo y costo del satellite implica la utiliza-
ción de sub-sistemas adecuados para este obje-
tivo, por ejemplo el sistema de propulsión di-
señado para compensar las fuerzas que actuan
sobre el satélite, para realizar operaciones de
cambio de orbita o el sistema encargado de la
estabilización. Debemos resaltar que no puede
ser utilizado un sistema de propulsión conven-
cional dada la presición del impulso necesario
para dichas operaciones de control, por esta
razon se utiliza una tecnología de micro-pro-
pulsión. En este trabajo se analizó la tecnología
de micro-propulsión química basada en la uti-
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lización de un combustible sólido integrado en
un micro-sistema de silicio. Este sistema ha sido
desarrollado por el LAAS-CNRS. El objetivo
es observar su aplicabilidad en el control de
conservación de orbita de tal forma que se com-
pensen las fuerzas que perturban la trajectoria
de los satélites.

El principio de fucionamiento consiste en la
combustion de un combustible sólido gracias a
un calentamiento local gracias a una resistencia.

Un micro-propulsor esta compuesto escencial-
mente de cuatro partes: (Figura 1) [1]:

• Una parte encargada de la iniciación, Con-
siste en una resistencia en polysilicio sobre
una membrana dieléctrica.

e Una cavidad destinada a conservar el com-
bustible sólido. Desarrollada en silicio o en
vidrio fotosensible (Foturan).

• Una parte de inyección hecha en silicio. Su
objetivo es aumentar la presión de del gas
para optimizar el empuje.

▪ Una parte posterior de seilamiento hecha
también en vidrio.

Los micropropulsores son construidos en for-
ma matricial dada su caracteristica no reutili-
zable Este proyecto consta de varios aspectos
escenciales:

Figura 1. Componentes de un micro-propulsor

• El desarrollo tecnólogico; necesario para
fabricar sistemas mas confiables y eficien-
tes.
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El desarrollo de herramientas de caracteri-
zación que permitan validar los sistemas
fabricados, En especial hay dos procesos en
los cuales estamos interesados; el proceso
de ignición y el proceso de generación de
empuje y combustión.

• El dessarrollo de herramientas de diseño
que permitan el dimensionamiento de las
matrices de micro-propulsores segun las di-
ferentes aplicaciones, en este caso misio-
nes espaciales.

Este trabajo se concentró especialmente en los
dos ultimes aspectos; la caracterizacion de los
procesos de ignición y de empuje y el dimen-
sionamiento de las matrices de propulsores.

2. CARACTERIZACION DEL PR©CESC? DE

IGNICIÓN

El objetivo es saber que tan confiable es la par-
te de iniciación en el micropropulsor. Es decir,
conocer con un cierto grado de certidumbre,
que tanta potencia debe aplicarse al
micropropulsor y por cuanto tiempo de tal for-
ma que haya una ignición satisfactoria. Esto se
hace por medio de un método estadistico de-
nominado "One Shot" [2], desarrollado espe-
cialmente para caracterizar iniciadores
pirotécnicos.

Este método nos permite:
e Caracterizar la distribución de los límites

de operación de la variable en cuestión (Po-
tencia) y verificar su función de distribu-
ción,

• Con esta función de distribución, podemos
conocer la probabillidad operacional de éxi-
to o de fallo del proceso de ignición, con
un cierto grado de confianza.

Sin embargo, hay que tener en cuenta que para
utilizar este método existen ciertas restriccio-
nes.

La población de matrices de iniciadores
(muestreo pobiacional) debe ser homoge-
nea,
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Todo el equipo con el cual se trabaja para
realizar la ignición debe ser calibrado, de
igual forma no debe haber dependencia de
los resultados en función de condiciones
ambientales, procedimientos o personal en
el momento de hacer las pruebas, de tal
forma que encontremos una buena
reproductibilidad.
El pararnetro operacional (potencia) debe
ser ajustable y debe tener un comporta-
miento continuo y conocido en el dominio
estudiado.
El criterio de éxito o fracaso en las pruebas
debe ser definido (en nuestro caso en tér-
minos de ignición) y la variación de su pro-
babilidad debe ser conocida en función del
sentido de variación de la potencia. Es de-
cir a mayor potencia, mayor es la probabili-
dad de exito en la ignición.
Se supone que el límite operacional de la
potencia es una variable aleatoria con dis-
tribución gausiana.

Este método fue programado en Excel, y con-
siste en dar al usuario diferentes valores del
parámetro operacional (potencia) y dependien-
do de su resultado sobre el proceso de inicia-
ción (exito/fracaso), el programa calcula un nue-
vo valor del parámetro para la siguiente prueba,
asi sucesivamente hasta probar un numero de-
terminado de iniciadores. Es un método que
permite muestrear la variable aleatoria tratada.

Con los valores resultantes de este proceso
podemos calcular el valor medio y desviación
estandar con sus respectivos intervalos de con-
fianza.

3. CARACTERIZAC!ONY i Ele EMPUJE

Esta parte del trabajo estuvo centrada en la
experimentación. Gracias a una balanza espe-
cialmente diseñada en LAAS-CNRS [31 con la
capacidad de medir fuerzas en la escala de mN,
podemos medir la impulsión generada por los
micro-propulsores asi como su tiempo de com-
bustión, lo cual nos permite caracterizar y com-
prender mejor su comportamiento, lo cual es
escencial para evaluar su aplicabilidad en el
control de satélites.

La balanza esta compuesta básicamente por un
brazo rígido en PCB con un espesor de 0.5mm
el cual rota libremente sobre un eje (Figura 2).
En un extremo del brazo, en una cara, encon-
tramos un embobinado puesto de tal forma que
su eje de simetría este alineado con un magne-
to montado sobre el soporte de la balanza, en
la cara opuesta se encuentra una placa de co-
bre que funciona corno sensor. En el centro del
embobinado se coloca la matriz de propulsores.
(Figura 3)

Figura	 Componentes de la balanza
Finalmente, el usuario puede determinar un
valor de potencia con la cual se desea realizar-
la ignición, a partir de este valor podemos cal-
cular la confiabilidad del iniciador, es decir, cual
es la probabilidad de que el iniciador funcione,
dada la potencia de funcionamiento escogida
por el usuario.

Sin embargo, el método one shot será utilizado
sobre los micro-propulsores una vez alcancen
la reproductibilidad requerida por el mismo.

Facultad ae Inger=.ieria

El sistema compuesto por el magneto, el sensor
y el embobinado conforman un divisor
capacitivo el cual cambia segun la posición del
brazo. El voltaje que medimos en el sensor nos
da una idea del ángulo que forma el brazo con
el eje vertical, añora, con un control electróni-
co e infectando una corriente en la bobina, po-
demos ejercer una fuerza contraria al movi-
miento, de esta forma controlamos la posición
del brazo para hacer que permanezca de forma
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vertical. Conociendo la corriente que aplica-
rnos para controlar el brazo, podemos conocer
la fuerza que ejercen los propulsores.

El primer paso consiste en calibrar la balanza
de forma estática y caracterizarla, para esto, el
péndulo permanece en posición horizontal, una
serie de masas en un rango de 2mg(19.61/4N) a
800mg(7.8mN) son colocadas sobre el brazo
de tal forma que podamos hacer la medida de
su respuesta.

Esta medida fue realizada gracias a una carta
de adquisición de National Instruments y con
un programa escrito en CVI del mismo fabri-
cante, con el cual podernos observar las res-
puestas filtradas y no filtradas para su poste-
rior comparación. Las características de la ba-
lanza son dadas en la tabla 1.

1, Caracterización de la balanza

Ganancia (V/mN) 0.4633 (con filtro)
0.4477 (sin filtro)

Rango máximo (mV) Í	 27 (dado el voltaje de
saturacion de 12V)

Sensibilidad (FN) €	 500
PrecisiónJpN) 24

Figura	 Matriz de micro-propulsores sobre l.a ba -

lanza

Una vez caracterizada la balanza podernos ha-
cer las mediciones sobre los micro-propulsores.
El primer test fue realizado sobre propulsores
sin la parte dedicada a la inyección, obtenemos
un tiempo de combustión entre 640-850ms y
un valor medio de la impulsión de 0.33mN, en
la figura 4 puede observarse la respuesta filtra-
da, no filtrada y tratada numéricamente.

20

Figura ?e Resultados d..-

4. Cc	 DE c©°:.

En esta etapa del proyecto el objetivo es obser-
var la aplicabilidad de los micro-propulsores en
el control de la trayectoria de pequeños
satellites. Primero evaluamos el control de un
solo satellite, después considerarnos controlar
una constelación de varios satélites, simpre te-
niendo en cuenta que el peso de los satélites es
restringido a una masa máxima de 10kg (nano-
satélite) y 100kg (micro-satélite). Información
mas detallada puede ser encontrada en la refe-
rencia [4].

Los satélites pueden orbitar la tierra con una
trayectoria aproximadamente circular, según la
altitud a la que se encuentran con respecto a la
superficie terrestre encontramos distintas re-
giones [5]; LEO (Low Earth Orbit) inferior a
2000km, MEO (Medium Earth Orbit) entre
5000km y 15000km y finalmente G EO
(Geostationary Earth Orbit) entre 30000km y
40000km. Tambien existen orbitas de tipo
HEO (Highly Elliptical Orbit) con un apogeo

(máxima distancia a la tierra) superior a
30000km y perigeo (mínima distancia a la tie-
rra) inferior a 3000km. Según la distancia a la
que se encuentre el satélite, su trayectoria pue-
de ser afectada por distintos tipos de pertur-
baciones, por ejemplo el viento solar a una gran
altitud o el rozamiento atmosférico a una baja
altitud. En nuestro caso consideramos satéli-
tes con una orbita semi-circular y a una baja
altitud, es decir LEO. A esta altitud las pertur-
baciones mas significativas son las producidas
por el rozamiento atmosférico y las causadas
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por el hecho que la tierra no es una esfera per-
fecta y esta achatada en los polos, esto produ-
ce una perturbacion de tipo gravitacional de-
nominada J? [61, En nuestras simulaciones con-
sideramos estas dos perturbaciones para calcu-
lar las trayectorias de los satélites.

Para corregir el efecto que producen las per-
turbaciones sobre la travectora de los satélites
se aplica una impulsión la cual produce una
variación de velocidad (es decir un "V), cono-
ciendo esta variación, podemos calcular el nu-
mero de micro-propulsores necesarios para
controlar un satélite en una mision de deter-
minado tiempo de duración.

La idea es conocer el valor optimal del número
de micro-propulsores a utilizar en una mision
establecida, para esto se requiere minimizar el
consumo total de combustible a utilizar para
corregir la trajectoria, es decir el valor total de
"V para una misión.

Se implementaron dos simuladores para los dos
casos descritos anteriormente, uno para el caso
de satélites individuales y otro para el caso de
constelaciones de satélites. Los programas fue-
ron escritos en Matlab, utilizando una interfaz
gráfica para facilitar la interaccion con el usua-
rio. También se utiilizaron herramientas de op-
timi zación lineal incluidas en Matlab para mi-
nimizar el total de "V en la misión.

Antes de continuar, es importante definir cier-
tos parámetros que nos permiten localizar un
satélite en el espacio tridimencional y caracte-
rizar su trayectoria. El eje semi-mayor (a) sien-
do la distancia promedio entre el perigeo y el
apogeo, la eccentricidad (e) siendo la medida
de que tan plana es la elipse (orbita), la ano-
malía (y) que representa el desplazamiento del
satélite a lo largo de la orbita, la longitud de
nodo ascendente (©), siendo el ángulo entre
nuestro eje de referencia (eje X) y el nodo as-
cendente (punto de interseccion entre el pla-
no orbital y equatorial), El argumento de perigeo
(w) siendo el ángulo entre el nodo ascendente
y el perigeo en el plano orbital, por ultimo, la
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inclinacwe (í) siendo el ángulo entre el plano
orbital y el plano equatorial terrestre, estos
parámetros son presentados en la .Figure 5, En
nuestro modelo de optimización simplificado
corregimos escencialmente cuatro parámetros
de los seis mencionados anteriormente, consi-
deramos que dada la condicion de semi-
circularidad de la orbita, la eceentricidad es
nula, poro tanto el argumento de perigeo esta
mal_ definido, lo que hacemos es corregir la ano-
malía y el argumento de perigeo como un solo
parámetro -±,

:rá etros oriit.^l'es

4.1. Satélites in l

Para la conservación de orbita de un solo saté-
lite adoptamos una metodología de control
denominada absoluta, en la cual se tiene en
cuenta la trayectoria que el satélite debe tener
idealmente, es decir sin tener en cuenta per-
turbaciones, luego esta trayectoria es compa-
rada con la trayectoria real del satélite con per-
turbaciones, entonces optimizamos el valor de
"V de tal forma que la diferencia entre estas
dos trayectorias se encuentre en un rango esta-
blecido.

Debemos resaltar que para hacer las respecti-
vas correcciones en la trayectoria, las
impulsiones se realizan en dos direcciones con
respecto al plano orbital del satélite (figura 6),
una dirección tangencial (t), especialmente uti-
lizada para corregir la altitud del satélite y la



anomalía (parametro ±), y una dirección per-
pendicular al piano orbital (sw), utilizada para
corregir la inclinación y la longitud del nodo
ascendente. La dirección perpendicular a las
dos precedentes (n) y que completa la triada
no es utilizada en nuestro análisis, es suficiente
corregir la trayectoria aplicando impulsiones en
las direcciones t y w.

Marco inercia local vara

El rozamiento atmosférico afecta principalmen-
te la altitud del satélite, el efecto J2 afecta los
parámetros angulares anomalía, longitud de
nodo ascendente y argumento de perigeo.
En la figura 7 podernos ver la interfaz del pro-
grama utilizado para realizar la simulación.

Ínterf grártca para satelite individual

E' programa debe ser validado con base a re-

sultados encontrados en la bibliografía, obte-

nemos un error de 10° =c% en el consumo para

corregir la altitud, anornalia y longitud de nodo
ascendente, 7,8

Una vez realizada la validación, estudiamos
misiones teóricas con duración de un año con
las siguientes características: perigeo/apogeo =
400km, 600km, 1000km, inclination = 45°,
masa = 20kg, 50kg, 100kg (micro-satélites),
densidad = 1500kg. Asi corno con nano-satéli-
tes (masa = 1 kg, 5kg, 10kg).

Decimos que la tecnología es aplicable en una
misión comparando el área del módulo de pro-
pulsión con el área de una cara del satélite, sien-
do este de forma cúbica, de igual forma com-
parando el peso del módulo con el peso total
del satélite [9].

A manera de ejemplo podemos tomar el caso
de un satélite de masa 20kg a una altitud de
600km (tabla 2),teniendo en cuenta solamen-
te el rozamiento atmosférico o ambas pertur-
baciones,

20kpara z.+r; satélite ar e	 g

Mass 20kg (drag'	 ; 20kg (drag+J2)

Duration (days) 365 365

Performance (m) ±c ±5723

Performance (deg)

No. C2 435 2530

No. Cl 5 398

No. Cl +C2 440 2928

Max. Burn (mmis) 1.62 2416.34

Min. Burn (mm/si 0.27 1.94E

Sum of Burns (mmis) 707.86 4116.1

C1 Thruster array

area

m x 1cm	 ¡ 4.5cm x 4.5cm

C2 Thruster array

area

ñ , +Acz }í Span&

x 5.75c,^^	 i 1:.35c-

1 ú :;5cm

35%

ambiér, consideramos el caso de una mis
real denominada Safir 2, cunas características
son: duración = un ano, perigeo apogeo =81 

V_

818km, inclinacion=98,8 , masa =
específica =50x50x50cm'. En la tabla 3 pode-

.
mos ver que solo las impulsiones en la direc-

e' satélite
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ción tangencial pueden ser realizadas con esta
tecnología.

Tabla 3. Resta los para Safir 2

No. C2

No. C1

No. Cl+C2

Max. Burn

(mm/s)

Min. Burn	 4.13e-3

(mm/s)

Sum of Burns	 3136.62

(mm/s)

C1 Thruster
1

array area (Ac,)

C2 Thruster

array area (Ac2)

(Ac1 +Ac2 )/

Spanel

20.5cm x	 Not possible ; Not possible

20.5cm

6.1 cm x	 Not possible	 Not possible

6.1 cm

18%

4.2. Constelación de satélites

El interés de la implementación de constela-
ciones de satélites se resume en los siguientes
aspectos: 10, 1 1 ]

El bajo costo de produccción.
La constelación puede expandirse según las
necesidades de la misión.
Una constelación es mas flexible que un solo
satélite, puede adecuarse a nuevos objeti-
vos.
Si uno de los satélites falla, la mision pue-
de proseguir con los satélites restantes, la
constelación puede repararse reemplazan-
do el satélite defectuoso o reconfigurando
la constelación.
La constelación tiene teóricamente un ta-
maño y geometría ilimitados.

Estas constelaciones pueden ser utilizadas en
diferentes tipos de misiones, por ejemplo en
telecomunicaciones, observacion terrestre, na-
vegación, metereología y misiones con fines
militares o científicos. Podemos encontrar di-
ferentes tipos de arquitecturas; constelaciones
geocéntricas, polares, ellipso, Molniya,

polyhedrica, rosseta o walker como podemos
observar en la figura 8.112, 1.3]

S. Tipos de constelaciones

En nuestro caso específico, nos concentramos
en la constelacion walker a baja altitud (LEO),
dada su característica simétrica, puede ser
como una primera aproximación para la eva-
luación de una constelación [14], Este tipo de
constelación consta de varios planos orbitales
repartidos homogeneamente a lo largo del ecua-
dor, todos ellos teniendo el mismo número de
satélites y la misma inclinación, Dada su geo-
metria, es usada generalmente en telecomuni-
caciones y puede adaptarse fácilmente para
obtener una covertura global.

A diferencia del caso de un satélite individual,
en el cual utilizamos un control de orbita de-
nominado absoluto, vamos a utilizar un tipo de
control de orbita relativo 4, 16]. Consiste
en controlar la posicion de cada satélite con
respecto a los otros en la constelación, lo cual
puede significar una ventaja con respecto al
control absoluto en tercninos de consumo, con-
siderando que todos los satélites son afectados
de manera similar por las perturbaciones con-
sideradas a baja altitud.

Par a la evaluación de este método de control,
implementamos de igual forma una aplicación
basada en Matlab. Para la interacción con el
usuario utilizamos una interfaz gráfica (GUI),
como podemos ver en la figura 9 y de igual for-
ma como en el caso del control absoluto, nos

6340
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p.:. a constelL:ciones^att- ,

salemos de herramientas de optimización lineal 	 5. CoNcl.u ü :c°' =
incluidas en Matlab.

Un test inicial fue llevado a cabo para una cons-
telación walker (25,5,2), es decir, una conste-
lación conformada por 25 satélites, 5 planos
orbitales y un parámetro de fase inter-satélite
con valor 2. Se considero la constelación a una
altitud de 1000km y una inclinación para los
planos orbitales de 55 grados para una misión
de 100 dias de duración.

A partir de los resultados, podemos notar que
algunos satélites permanecen sin corrección,
además, las principales correcciones se reali-
zan en la dirección tangencia'. En la tabla 4
vemos a manera de ejemplo, los resultados para
dos satélites de la constelación.

labi I -í. Resultados para dos satélites de una cons-

telación.

SAT12	 1SAT13 1 	
'Time	 IdVt	 IdVemegakIVi	 dVt	 dVomegardVi 
1(days)	 (mm/s) j(mmts) I(mm/s);(mm's) l(mm/s) _(mm/s)

0	 0	 0¡	01.411846i
	

Oh	 C

16.66667 	 0	 	 úl	
0{1	

©[	 0 	Ol,

133.33333	 0	 0	 Q,	 0^ _	 G0^

50 1.411846 1	01`	 0	 0 	

0

	 0^,

.6E	
0	

01
	

01_66667j	 0^ 	  01 	 0 	 l 	 .

83,33333	 01	 0,	 0	 0 	 n l'	 Gi

l(mm/s) '1411846'!
;Total-
f(mmis)

El método "One Shot" es apropiado para la
caracterizacion de la ignición en esta tecnolo-
gía, sin embargo, antes de su utilización, el pro-
ceso de fabricación debe ser altamente
reproductible.

Después de una calibración de la balanza, re-
sultados iniciales nos muestran un tiempo de
combustión de 640-850ms y un impulso pro-
medio de 0.33mN.

Con base a los resultados de las simulaciones,
la tecnología puede ser utilizada para corregir
la altitud y la anomalía de un satélite indivi-
dual. Por otra parte podría utilizarse para el
control de los cuatro parámetros en cuestión,
este es el resultado de un estudio preliminar.

Debemos tener en cuenta que la tecnología
empleada para la realización de micropropul-
sores con base en un combustible sólido puede
tener múltiples aplicaciones, ademas del con-
trol de desplazamiento de partes mecánicas en
misiones espaciales, presentado en este articu-
lo:

Suministro automatico de medicamentos
Seguridad en documentos.
Seguridad en cargamentos.
Seguridad en armas deportivas.

La aplicacion de esta tecnologia en Colombia
es el objetivo de nuestro grupo de investigacion
en Microsistemas.
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