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Resumen: el presente artículo tiene como propósito el análisis del segmento espacial 
como parte del proceso de estructuración de un proyecto aeroespacial, partiendo del 
problema de desarticulación de procesos de diseño, omisión de factores operacionales 
y desconocimiento del comportamiento del segmento espacial en órbita. Para esto es ne-
cesario el recuento de los pasos requeridos en el diseño de misión de un sistema espacial, 
la arquitectura y subsistemas constitutivos del segmento genérico e identificación de fac-
tores operacionales útiles para el desarrollo del concepto de misión. Adicionalmente, se 
presentan diferentes formas de representación del movimiento de orientación y traslación 
del segmento espacial, como guía para el modelamiento de misiones de observación te-
rrestre en órbita baja. Con base en esto se obtienen dos caracterizaciones como ejemplos 
prácticos para las necesidades de diseño y representación, tanto para el diseño de misión 
con la síntesis de objetivos de misión de un programa espacial, como para la representa-
ción del segmento espacial, frente a las necesidades de uso de un arreglo de misión de 
gran proximidad y con capacidades de maniobra en órbita, que incluso, pueda requerir no 
solo uno sino varios satélites en coordinación, todo esto mediante el modelo de vuelo de 
formación electromagnética (emff).

Palabras clave: diseño de misión; emff; facsat; factores operacionales; orientación y tras-
lación satelital; segmento espacial; subsistemas CubeSat.

Abstract: This article examines the space segment as part of the structuring process of 
an aerospace project, starting from the problem of disarticulation of design processes, 
the omission of operational factors, and unawareness of the behavior of the space seg-
ment in orbit. For this purpose, it is necessary to revisit the steps required in the mission 
design of a space system, the architecture and the constituent subsystems of the generic 
segment, as well as the useful operational factors for the development of the mission con-
cept. Hence, different representations of the orientation and translation movement of the 
space segment are presented as a guide for the modeling of low-orbit observation mis-
sions. Based on this, two characterizations of design and representation requirements are 
provided as practical examples —both for the mission design, with the synthesis of mis-
sion objectives of a space program, and the representation of the space segment— against 
the needs of a close proximity mission with in-orbit maneuvering capabilities that may re-
quire not one but several coordinated satellites; all this by using the Electromagnetic For-
mation Flying method (emff).

Keywords: Mission design; space segment; emff; facsat; operational factors; satellite ori-
entation and translation; CubeSat subsystems. 

Resumo: O artigo tem como objetivo a análise do segmento espacial como parte do pro-
cesso de estruturação de um projeto aeroespacial, partindo do problema da desarticu-
lação de processos de design, omissão de fatores operacionais e o desconhecimento do 
comportamento do segmento espacial em órbita. Para isso, é necessário contabilizar as 
etapas requeridas no desenho de missão de um sistema espacial, a arquitetura e subsis-
temas constitutivos do segmento genérico, e a identificação de fatores operacionas úteis 
para o desenvolvimento do conceito de missão. Além disso, diferentes formas de repre-
sentação do movimento de orientação e translação do segmento espacial são apresenta-
das como modelo para a modelagem de missões de observação terrestre em órbita baixa. 
Com base nisso, duas caracterizações são obtidas como exemplos práticos das necessi-
dades de design e representação, tanto para o design de missão com a síntese dos ob-
jetivos da missão de um programa espacial, quanto para a representação do segmento 
espacial, voltada para as necessidades de uso de um ajuste de missão de grande proxi-
midade e com capacidades de manobra em órbita que pode mesmo precisar não apenas 
um, mas vários satélites coordenados, tudo isso usando o modelo de vôo de treinamento 
eletromagnético.

Palavras-chave: Desenho de missão; Segmento espacial; emff; facsat; Fatores operacio-
nais; Orientação e translação satelital; Subsistemas CubeSat.

Diseño de misión, síntesis 
de factores operacionales 
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Representations of the Space 
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configuren cada uno de los segmentos de acuerdo al 
servicio aeroespacial requerido (Burleigh et al., 2019). 
Con base en esta formulación del diseño de misión, se 
puede avanzar entonces en el análisis de requisitos y 
operación del satélite como segmento espacial que 
debe ser controlado y aprovechado en el tiempo de su 
vida útil.

Por ejemplo, en misiones de imágenes satelitales, 
donde se requiere un control de orientación que per-
mita a cada satélite apuntar adecuadamente a un ob-
jetivo en tierra. Otro ejemplo son las misiones de gran 
proximidad, como la Misión nodes para toma de imá-
genes del Small Spacecraft Technology Program-nasa 
(sstp) o las misiones Experimental Spacecraft System 
(xss), xss-10 & xss-11 de la us Air Force Research Labo-
ratory (afrl), las cuales requieren que el conjunto de 
satélites mantenga una formación cercana y a la vez 
realicen movimientos orbitales de alta velocidad, lo 
que exige sistemas de alta confiabilidad y desempeño.

También es ejemplo de misión el laboratorio de  
investigaciones de la Fuerza Aérea de los Estados Uni- 
dos, que por medio de su programa TechSat21, con 
la empresa darpa y otras 10 universidades ameri-
canas, trabajaron en el desarrollo del concepto de  
Nano-Satélites y lograron realizar el lanzamiento  
de 10 Nano-Satélites, a partir de un diseño de misión 
en cuatro pasos.

La operación del FormSat (Braukhane et al., 2010) 
con su modelo de negocio en torno a la operación de 
servicios satelitales y de manufactura permite dispo-
ner diferentes cargas útiles para cada servicio, o el pro-
yecto samson mediante el cual se presenta un modelo 
de vuelo de clúster satelitales con la geolocalización 
de tres nanosatélites dentro de un segmento espacial, 
segmento de Tierra, segmento de usuario y segmento 
de lanzamiento (Gurfil et al., 2012).

En este sentido, además de la representación de 
los segmentos espaciales descritos sobre una órbita 
específica o una topología dada (Blasch et al., 2014), 
también es importante considerar dentro de una mi-
sión, los demás componentes del sistema satelital, 
como las estaciones en Tierra y los propios objetivos 
en Tierra hacia donde estarían focalizadas las misiones 
de los agentes satelitales (Mazal & Gurfil, 2014).

Introducción

Las misiones de observación terrestre son uno de los 
servicios aeroespaciales más significativos y solicita-
dos en el uso de sistemas satelitales a lo largo de su im-
plementación, razón por la cual se hace necesario su 
estudio y comprensión desde el proceso del diseño de 
misión (Álvarez-Reyna et al., 2019), hasta los factores 
operacionales y los modelos matemáticos disponibles 
para representar el sistema. Para esto, es convenien-
te partir de la diferenciación de cada uno de los seg-
mentos que componen el sistema espacial como lo 
ilustra la figura 1, donde se destacan: el segmento te-
rrestre (Estación terrena y redes de apoyo), el segmen-
to de lanzamiento (Base, plataforma y sistemas de 
lanzamiento), el segmento de comando y control (En-
lace), el segmento espacial (satélites y vehículos autó-
nomos) y el segmento de usuario (Cliente y entidades 
aliadas) (Xu et al., 2018).

Figura 1. Sistema espacial 
Fuente: Agencia Espacial Mexicana (2013).

Es preciso aclarar que previo al análisis de facto-
res operacionales, es necesario introducir el concepto 
de “diseño de misión”, el cual permite visualizar y pla-
near el proyecto espacial como un todo, para ser carac-
terizado y evaluado mediante un proceso en el que se 
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teórica clásica, que a la fecha sigue siendo vigente en 
su implementación y desarrollo (Larson & Wertz, 1999).

Pasos del diseño de misión

De acuerdo al análisis y diseño de misiones espaciales 
(smad-esa) (Marsden, 2002), el diseño de una misión 
consta de los siguientes pasos:

1.  Definir objetivos
a. Definir objetivos generales y limitaciones.
b. Estimar las necesidades y requisitos cuanti-

tativos de la misión.
2. Caracterizar la misión

a. Definir conceptos alternativos de misión.
b. Definir arquitecturas alternativas de misión.
c. Identificar los controladores del sistema.
d. Caracterizar conceptos y arquitecturas  

de misión.
3. Evaluar la misión

a. Identificar requisitos críticos.
b. Evaluar la utilidad de la misión.
c. Definir el concepto de misión base.

4. Definir requisitos
a. Definir requisitos del sistema:

i. Funcionales
ii. Operativos
iii. Restricciones

b. Asignar requisitos a elementos del sistema.

El seguimiento y apropiación de cada uno de los 
pasos dan la claridad y asertividad en la definición de 
misiones con todo lo que implica la gestión, adminis-
tración, operación y composición de los segmentos. 
De esta forma se puede precisar la configuración de 
equipos, logística, personal, subsistemas y desempe-
ño de cada segmento para su operación y manteni-
miento en el tiempo de funcionamiento.

El proceso de diseño de misión se materializa me-
diante la formulación de programas, y a su vez, la defi-
nición de proyectos que respondan a las necesidades 
planteadas, teniendo como base las siguientes fases 
del ciclo de vida de un proyecto del orden aeroespacial 
como lo han desarrollado ampliamente las agencias es-
paciales más representativas del mundo (nasa, 2007).

De acuerdo con esto y con la composición del sis-
tema espacial (Larson & Wertz, 1999), el presente do-
cumento se enfoca específicamente en el segmento 
espacial, es decir, el artefacto o nave espacial puesta 
en órbita (satélite), con el fin de identificar los factores 
que inciden en su operación y desempeño, así como 
algunos de los modelos matemáticos disponibles para 
representarlo como un medio práctico para la obser-
vación terrestre, particularmente en órbitas bajas 
(leo) (Mingqi et al., 2017).

Para el análisis de estos fines, el artículo se estruc-
tura en las siguientes secciones: la sección i, presen-
ta los pasos para el diseño de una misión, necesarios 
para abordar proyectos y necesidades en servicios 
aeroespaciales, así como los factores operacionales 
que influyen en el desempeño del segmento espacial, 
considerando la arquitectura y subsistemas de un sa-
télite; la sección ii, presenta diferentes tipos de repre-
sentación con las que el segmento espacial puede ser 
analizado y simulado en pruebas de seguimiento; la  
sección iii, detalla con dos ejemplos tanto el primer 
paso del diseño de misión con un programa espacial, 
como la aplicación de las formas de representación en 
el movimiento traslacional, los cuales se realizan con 
la formulación y simulación del sistema emff, con el 
que se demuestra la operación de uno o varios satéli-
tes en órbita con sistemas de actuación para su tras-
lación en la órbita. Y por último, en la sección iv, se 
presentan las conclusiones y recomendaciones para 
trabajos futuros.

Diseño de misión  
y factores operacionales

El diseño de misión es uno de los requisitos fundamen-
tales a la hora de abordar proyectos que involucren 
servicios aeroespaciales, su estructuración y segui-
miento permite la adecuada configuración de objetivos 
y el potencial éxito en el desarrollo e implementación 
de las soluciones planteadas. Para esto se toma como 
referencia el siguiente proceso de diseño, con la base 
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Retiro de servicio

1. Fase F / cierre y recuperación
a. Archivo final de datos.
b. Revisión de retiro de servicio (Decomissio-

ning Review –dr–).

Con base en estas fases del proyecto se realiza la 
descomposición del sistema por niveles y se determi-
nan los recursos y materiales necesarios mediante las 
siguientes líneas de trabajo y despliegue de funciones, 
con las cuales se puntualizan las acciones y se asig-
na la responsabilidad a cada uno de los actores en el 
análisis, diseño, desarrollo, implementación y evalua-
ción de los proyectos frente a sus objetivos y resulta- 
dos esperados:

1. Gestión del proyecto
2. Ingeniería de sistemas
3. Control de calidad
4. Manejo de datos
5. Carga útil
6. Bus satelital
7. Operaciones
8. Lanzamiento
9. Sistemas de tierra
10. Integración y verificación
11. Educación y divulgación

Como complemento a los procesos de análisis y 
gestión de proyectos, es importante considerar los di-
ferentes factores operacionales al momento de plan-
tear cada paso del diseño de misión, para visualizar los 
posibles problemas y alternativas de funcionabilidad. 
Desde la misma arquitectura y subsistemas del satélite 
que se deben tener en cuenta para la formulación de la 
misión, como lo ilustra la figura 2.

Factores operacionales

Los factores operacionales se abordan desde la des-
cripción física de los satélites, como punto de partida 
para entender el comportamiento de los equipos en 
órbita. Los movimientos de traslación y orientación 

Adquisiciones presistema

1. Prefase-A / evaluación de conceptos
a. Borrador de los requerimientos del proyecto.
b. Revisión del concepto de la misión (Mission 

Concept Review –mcr–).
2. Fase A / desarrollo de concepto y tecnología

a. Plan de proyecto preliminar.
b. Revisión de los requerimientos del sistema 

(Systems Requirements Review –srr–).
c. Revisión de la definición de la misión (Mission 

Definition Review –mdr–).
3. Fase B / diseño preliminar y definición tecnológica

a. Plan de proyecto de línea base.
b. Preliminar (Preliminary Design Review –pdr–).

Adquisiciones del sistema

1. Fase C / diseño final y fabricación
a. Revisión crítica del diseño (Critical Design 

Review –cdr–).
b. Revisión de las interfaces del sistema (System 

Interface Review –sir–).
 2. Fase D / ensamblaje del sistema, integración y 

prueba, lanzamiento
a. Revisión de preparación operacional (Opera-

tional Readiness Review –orr–).
b. Revisión previa del transporte antes de llegar 

al sitio de lanzamiento (Review prior to ship-
ment to launch site –pre-ship–).

Operaciones

1. Fase E / operaciones y sostenimiento
a. Fin de misión.
b. Revisión de preparación de vuelo (Flight Rea-

diness Review –frr–).
c. Revisión de preparación de lanzamiento 

(Launch Readiness Review –lrr–).
d. Revisión de valoración post lanzamiento 

(Post Launch Assessment Review –plar–).
e. Revisión de preparación de eventos críticos 

(Critical Events Readiness Review –cerr.–)
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con los cuales se posicionan los satélites, son deter-
minantes para una correcta toma de imágenes, lo 
cual se logra al reconocer, dentro de la arquitectura 
del segmento espacial, los diferentes subsistemas con 
los cuales el satélite afronta los requerimientos de  
la misión (figura 2):

Arquitectura 
satelital

Carga útil

Subsistemas 
satelitales

Determinación 
y control de 
orientación

Computadora  
a bordo

Potencia y 
eneregía

Térmico y 
estructura 

Propulsión

Comunicaciones

Comunicaciones 
estación terrena

Comunicaciones 
intersatelitales

Figura 2. Arquitectura y subsistemas de un CubeSat 
Fuente: Radhakrishnan et al. (2016).

propulsión para el problema de traslación cuando se 
cuenta con este medio de desplazamiento alternativo 
en misiones de maniobras más allá del eje de rotación 
o plano orbital del agente. 

El abordaje de estos desplazamientos parte de 
herramientas básicas de la mecánica newtoniana y la 
mecánica celeste, así como de representaciones útiles 
para diferenciar los marcos de referencia de los obje-
tos, ya sea como partículas o como cuerpos en el espa-
cio. Esto dependiendo el nivel de detalle que se quiera 
plantear para la descripción de los movimientos y de 
los demás factores y condiciones del medio donde se 
desenvuelve el segmento espacial.

La caracterización técnica, tanto de las cargas 
útiles como de los subsistemas del bus satelital está 
dada por la definición de capacidades de los elemen-
tos del software y hardware (Navarro, 2016), tal como 
se muestra en la tabla 1:

Tabla 1.
Características técnicas por subsistema CubeSat

Subsistemas segmento espacial

Carga útil Características técnicas

1. Sensores ópticos • Tipo y clase de sensor
• Cantidad de megapixeles
• Resolución espacial
• Resolución espectral
• Resolución radiométrica  

(Cantidad en #Bits)
• Resolución temporal
• Número de niveles digitales imagen

2. Estrutura y control térmico • Dimensionamiento estructural
• Capacidad de almacenamiento 

energético
• Número de celdas
• Resistencia térmica
• Ángulo de inclinación

3. Sistema de Determinación  
y Control de Actitud (adcs)

• Tipos de actuadores y sensores
• Tipos de medición absoluta o relativa
• Características de la imu

• Características del gps

• Características del sensor de sol
• Características del Star Tracker
• Datos georeferenciados
• Precisión planimétrica (X, Y)
• Precisión altimétrica (Z)
• Swath Width
• Formato de imagen 
• Formato nativo

Los subsistemas representados en la arquitectu-
ra del segmento espacial, se componen de dos seccio-
nes funcionales principales, la primera incluye todo lo 
relacionado con la carga útil —también llamado sensor 
del satélite— y la segunda sección denominada el bus 
satelital, donde se alojan los demás bloques funcio-
nales del sistema, tales como el computador a bordo 
(obc), potencia, térmico y estructura, comunicaciones, 
propulsión y en especial, el subsistema de control y de-
terminación de actitud (adcs). 

Cada uno de estos subsistemas aporta requeri-
mientos a la misión y adicionan dinámicas propias al 
modelo físico del agente. Se destacan el subsistema 
adcs para el problema de orientación y el subsistema de  Continúa
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Tabla 2.
Limitaciones de operación satelital

Limitaciones Parámetros relacionados

Potencia de trasmisión • Capacidad de sistemas  
de energía a bordo

• Distancia de trasmisión
• Latencia de información

Estimación de posición con 
estaciones en Tierra

• Número de agentes
• Velocidades de paso
• Huella del satélite
• Diseño de órbita

Estabilidad del equipo • Sistemas de control de actitud
• Sistemas de propulsión

Precisión del posicionamiento • Velocidad de desplazamiento
• Proximidad entre agentes
• Orientación angular

Nivel de autonomía • Capacidades y recursos abordo
• Carga útil disponible

Confiabilidad del sistema • Redundancia de sistemas y agentes
• Número de estaciones
• Número de agentes
• Número de canales

Mantenibilidad del sistema • Requerimientos y ciclos de trabajo
• Reconfiguraciones del sistema

Mantenimiento de órbita • Ciclos de operación del propulsor 
• Estrategias para el rendimiento y 

buen uso del propulsor

Fuente: elaboración propia.

En términos generales algunos de los parámetros 
más significativos para el desempeño de un satélite de 
observación terrestre son los siguientes:

1. Satélite
a. Resolución (pancromático y color).
b. Ancho de barrido (en inglés swath).
c. Variedad de modos (franja, mosaico, amplia 

cobertura, puntual o en inglés spot).
d. Agilidad.
e. Precisión en navegación.
f. Actitud angular.
g. Ángulo máximo de desviación (en inglés tilt 

angle).
h. Tiempo de toma de imagen.
i. Cobertura terrena (en inglés ground coverage).
j. Capacidad de memoria a bordo.
k. Velocidad de transmisión de resultados de  

la misión.

4. Eléctrico y potencia • Número de cargas
• Consumo de energía
• Consumo paneles solares
• Capacidad de baterías

5. Computador a bordo (obc) • Capacidad de almacenamiento  
y procesamiento de datos

• Número de convertidores 
analógico-digitales

• Número de entradas y salidas
• Puertos de comunicación serial 

(spi, i2c, usart, usb)
• Lenguajes de programación  

de alto nivel (C, Java, Python)
• Tolerancia a la temperatura  

-40 ºC a 80º C

6. Comunicaciones • Telemando, telemetría  
y control (tt&c)

• Antenas
• Longitud de onda
• Distancia
• Potencia
• Ganancia

7. Propulsión • Tipo de sistema
• Tipo de impulsores 

Fuente: elaboración propia.

A partir de estas descripciones se despliega el 
análisis de factores que desde el punto de vista físico 
pueden afectar el desempeño y prestación de los ser-
vicios de observación terrestre, como es el caso de la 
precisión de apuntamiento o el seguimiento de órbita, 
para los cuales cada subsistema aporta al cumplimien-
to de los objetivos de misión.

Identificación de factores

La síntesis de factores refiere la identificación y puesta 
en contexto de aquellas limitaciones, perturbaciones, 
mediciones y características de operación, frente a las 
cuales se ve sometido el segmento espacial, particu-
larmente la incidencia que estos causan sobre la esta-
bilidad y el control de los equipos satelitales en órbita.

Además, independiente al comportamiento del 
satélite existen limitaciones y parámetros asociados 
que abren la ventana de incógnitas sobre el desempe-
ño de los equipos y el cumplimiento de las misiones 
para las cuales fueron diseñados. Algunos de estos pa-
rámetros se presentan en la tabla 2.
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Tabla 3.
Perturbaciones del sistema 

Perturbaciones Descripción

Resistencia atmosférica En órbitas bajas el efecto de arrastre 
o rozamiento con la atmósfera se 
hace notable

Presión de radicación solar Las presiones solares pueden 
generar torsiones inesperadas que 
afecten la orientación del satélite

Campo gravitacional terrestre Según el nivel de detalle requerido 
el modelo del campo gravitacional 
a usar debe considerar suficientes 
términos en su expansión por 
armónicos esféricos

Efecto de un tercer cuerpo De entrar en la esfera de influencia 
de un tercer cuerpo pueden darse 
pérdidas o ganancias de energía en 
la órbita, lo que traduce en un cambio 
de velocidad del satélite en magnitud 
y en dirección

Campo magnético El campo magnético terrestre 
puede generar fallos en las radio 
frecuencias y la navegación gps

Otros Fuerzas por gradientes gravitatorios 

Sobrecalentamiento o enfriamiento 
del satélite

Fuente: elaboración propia.

Tabla 4.
Mediciones operacionales de los subsistemas

Mediciones Descripción

Ángulo de incidencia del sol Detección de la radiación solar a fin de 
estimar los lapsos de carga de batería 
del sistema

Campo magnético Algunos satélites utilizan magnetorques 
para cambiar su orientación, para esto 
se requieren sensores que midan la 
magnitud del campo

Posición de estrellas  
(catálogo de estrellas)

En ocasiones es posible describir la 
posición respecto a algunas estrellas, 
sin embargo, estos sensores tienen 
alta precisión, pero elevados costos, 
grandes pesos y altos consumos  
de energía

Velocidades angulares  
y posición del satélite 

Sensores giróscopos informan sobre 
cambio de orientación del eje de giro  
de una masa de rotación 

Seguimientos de control  

Determinación de 
horizontes por barrio

Sensores de horizonte con mecanismo 
de barrido, sistema óptico, detector de 
radiación y unidad de procesamiento

Fuente: elaboración propia.

2. Órbita
a. Tipo de órbita (altura e inclinación, por ejem-

plo, sun-synchronic, órbita anclada, en inglés 
locked orbit).

b. Tiempo de revisita.
c. Elección del objetivo según su prioridad (por 

ejemplo, un satélite puede fotografiar dos ob-
jetivos, elegir qué tiene prioridad más alta).

3. Estación terrena
a. Tiempo de recepción y procesamiento inicial.
b. Procesamiento de imagen: tiempo y calidad.
c. Tiempo de diseminación de los productos 

(imágenes). Se pueden usar estaciones terre-
nas que trabajan en red, que reciben los re-
sultados de la misión, según las prioridades 
de las misiones.

Por otra parte, para los parámetros asociados a 
satélites en red como es el caso de las constelaciones, 
las formaciones, o clúster, es importante tener la in-
formación y desempeño de cada uno de los satélites 
junto con la de los objetivos a fotografiar, con lo cual 
se determina el uso más eficiente y minimización del 
tiempo de misión sobre los objetivos según sean las 
prioridades de misión. 

De igual modo, el segmento espacial está someti-
do a un sinnúmero de fenómenos identificados como 
perturbaciones, tal como lo muestra la tabla 3. Pese a 
ser desconocidas, en principio, las perturbaciones en 
el modelamiento del sistema pueden ser estimadas y 
tenidas en cuenta dentro de procesos de control que 
permitan sobrellevar su efecto.

Sumado a las anteriores limitaciones y pertur-
baciones, algunos satélites requieren medir variables 
inicialmente desconocidas que influyen en la deter-
minación de la posición relativa del satélite respecto a 
otros cuerpos celestes, y en el control del apuntamien-
to de los sensores, como se ve en la tabla 4.

Además de las limitaciones, perturbaciones y 
mediciones como factores básicos para la operación 
de los equipos satelitales, vale la pena destacar el fac-
tor relacionado con las funciones de desempeño, que 
depende principalmente de los bloques funcionales 
con los que se responde a las demandas de servicio en 
órbita, relacionado en el siguiente literal.
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representaciones con las que pueden ser sintetizados 
los movimientos de orientación y de traslación de un 
satélite de acuerdo con los factores, bloques y varia-
bles previamente planteados para la comprensión del 
desempeño del segmento espacial.

Representaciones  
del segmento espacial

Como se vio en la sección anterior existe un sinnúme-
ro de condiciones físico-matemáticas que pueden au-
mentar o disminuir el grado de dificultad con el que se 
abordan los subsistemas y bloques funcionales del sa-
télite y, por consiguiente, los pasos del proceso de di-
seño de misión que los caracterizan y soportan para 
el proyecto espacial. Con el fin de profundizar en las 
herramientas disponibles para el análisis de carac-
terización, evaluación y definición de requisitos del 
segmento espacial, a continuación se muestran va-
rios aspectos como los sistemas de referencia y repre-
sentaciones de movimiento rotacional y orbital que 
viabilizan la composición de los subsistemas y el des-
empeño de los equipos satelitales dispuestos en el 
segmento espacial.

Funciones de desempeño

Como factor complementario y pauta para la deduc-
ción de las formas de representación del movimiento 
de los satélites de la siguiente sección, el segmento es-
pacial puede ser representado en bloques funcionales 
que componen características de operación como se 
ilustra en la figura 3.

El primer bloque referido como la dinámica del 
satélite o en general la planta del sistema, tiene con-
sigo los efectos de las perturbaciones y las dinámi-
cas desconocidas que algunos modelos profundizan 
según las características funcionales y que pueden 
afectar la estabilidad o el control del sistema que de-
termina su adecuada respuesta en el tiempo.

Los demás bloques representan los subsistemas 
de guiado, navegación, control, sensado (Sensores de 
sol, imu, gps, star tracker o magnetómetros) y medios 
de actuación con los que cuente el satélite (ruedas de 
reacción, magnetorques o propulsores), los cuales pue-
den ser incluidos o no en la dinámica del satélite según 
sea el nivel de profundidad, realismo o viabilidad con-
ceptual que se le pueda imprimir al modelo del sistema.

Habiendo ilustrado las funciones de desempe-
ño del segmento espacial mediante los bloques fun-
cionales, se da paso entonces a la descripción de 

Figura 3. Bloques funcionales de un satélite genérico
Fuente: Adaptado de Wertz (1978).
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Figura 5. Sistema de referencia orbital 
Fuente: Adaptado de Sidi (1997).

• x_OF apuntando en la dirección de la velocidad 
de la órbita del satélite.

• z_OF apunta en la dirección del nadir de la órbita.
• y_OF completa la regla de la mano derecha.

El nadir es la dirección desde el satélite perpen-
dicular al plano tangente local de la cara de la Tierra. 
Para la Tierra redonda apunta al centro, se toma esta 
definición.

Sistema de referencia del cuerpo - Body Frame (bf) 

Este sistema de referencia tiene su centro de coorde-
nadas en el centro de masa del satélite, como lo mues-
tra la figura 6; está siendo definido por el equipo de 
ingenieros de la misión, y varía de una misión a otra. 
Este sistema de referencia gira con respecto al bf por 
los ángulos de Euler. Una opción puede ser tomar la 
condición inicial de rotación donde los ángulos de Eu-
ler son cero, en este caso la rf:

A. Sistemas de referencia

Sistema de referencia inercial - Inertial Frame (if)

También conocido como J2000, la media de J2000.0. 
Este sistema de coordenadas ilustrado en la figura 4, 
describe el sistema de referencia fijado en la Tierra 
inercial con fecha: 01/01/2000 12:00:00 hora local de 
Greenwich:

Figura 4. Sistema de referencia inercial 
Fuente: adaptado de Sidi (1997).

• x J2000 está a lo largo del promedio del equinoc-
cio vernal en la fecha anterior (considerando la 
nutación).

• z_J2000 es el eje de rotación promedio de la Tierra.
• y_J2000 completa la regla de la derecha y el plano 

xy es el plano promedio de Ecuador en la fecha 
indicada.

Sistema de referencia orbital - Orbit Frame (of)

Este sistema de referencia se mueve con el satélite y 
sus ejes se definen de la siguiente manera (el plano 
x_OF - z_OF es el plano de órbita instantánea) según 
la figura 5.

Figura 6. Sistema de referencia del cuerpo 
Fuente: Adaptado de Sidi (1997).
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De acuerdo a la figura, se realizan rotaciones alre-
dedor de los ejes principales (sistema móvil) median-
te post-multiplicaciones. Con el uso de los ángulos α, 
β y γ se define la orientación en ángulos de Euler. Re-
lacionando estos ángulos con los ejes x, y y z y con los 
números 1, 2, 3 respectivamente, se realizan unas se-
cuencias básicas para cada rotación (Schaub & Jun-
kins, 2009).

• Secuencia I: sin repeticiones de ejes (123).
• Secuencia II: con repeticiones de ejes (131).

De acuerdo a los procesos de secuencia, se ge-
neran 12 rotaciones para el sistema de ángulos fijos 
e igual número de rotaciones para un sistema de án-
gulos móviles, como lo ilustra la figura 8. Las rotacio-
nes para los ángulos de Euler resultantes, son: 123, 
132, 213, 231, 312, 321, 121, 131, 212, 313, y 323 (Cor-
tés-García, 2019).

• x_BF apuntando en la dirección de la velocidad 
de la órbita del satélite.

• z_BF apunta en la dirección del nadir de la órbita.
• y_BF completa la regla de la mano derecha.

B. Representaciones movimiento  
de orientación o rotacional

En referencia a las formas de descripción o represen-
tación de la orientación del segmento espacial como 
cuerpo rígido, se tienen opciones como la matriz de 
cosenos directores (dcm) o matriz de rotación, ángulos 
de Euler, parámetros de rotación principales, cuater-
niones, parámetros clásicos de Rodrigues, paráme-
tros modificados de Rodrigues o el concepto moderno 
de parámetros de orientación estereográfica (Schaub 
& Junkins, 2009). Entre estos conjuntos se pueden te-
ner adiciones o restas para definir el movimiento rela-
tivo, integración numérica para predecir la orientación 
en el tiempo, o la derivación para determinar propie-
dades del cuerpo rígido en representación (Younes & 
Mortari, 2019).

A continuación se presentan los ángulos de Euler 
y los cuaterniones como base para las rotaciones y mo-
vimientos relativos en el espacio.

a. Ángulos de Euler

Los ángulos de Euler son un conjunto de tres coorde-
nadas angulares con las que se representa la orienta-
ción de un sistema de referencia de ejes ortogonales 
(Doroshin, 2018), como lo muestra la figura 7, general-
mente móvil, respecto a otro sistema de referencia de 
ejes ortogonales normalmente fijos. 

Figura 8. Rotaciones sucesivas en ángulos de Euler 
Fuente: EasySpin (2014).

Es importante considerar que la secuencia 123 
del sistema fijo corresponde a la secuencia 321 en el 
sistema móvil, con lo cual se desarrollan las siguientes 
ecuaciones respecto a la deducción del modelo no li-
neal y lineal de un satélite el cual puede ser consultado 
en Schaub y Junkins (2009).

Figura 7. Rotaciones en ejes fijos y móviles 
Fuente: Cortés-García (2019).
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q̇ = −
 1 

Q(q)ω                                               (8)2
Ѳ̇ = M (Ѳ )ω 

                                               
(9)

q = [q0    q1   q2   q3 ]
T                                                (10)

Ѳ = [Ѳ1   Ѳ2   Ѳ3 ]
                                                      (11)

q1          q2         q3   

Q(q) =
   −q0          q3     −q2                                                           (12) −q3       −q0        q1

 q2      −q1      −q0

1      sinѲ1 tanѲ2          cosѲ1 tanѲ2

M (Ѳ) =    0             cosѲ1                         − sinѲ1                                            (13)
1      sinѲ1 secѲ2           cosѲ1 secѲ2

Representaciones movimiento orbital  
o traslacional

Elementos orbitales

El modelo básico mediante elementos orbitales, con-
sidera el uso de coordenadas ecuatoriales a orbitales, 
donde el modelo se representa mediante matrices y 
vectores que evidencian los cambios y transformacio-
nes de sistemas de coordenadas, como lo muestra la 
figura 9. Para ello, se definen los elementos orbitales 
como la excentricidad (e), semieje mayor (a), ángulo 
de ascensión recta del nodo ascendente (Ω), inclina-
ción del plano orbital (i), argumento del perigeo (ω) y 
tiempo de paso por el perigeo perigeo (tp) (Schaub & 
Junkins, 2009).

• No lineal: dadas las ecuaciones dinámicas de un 
cuerpo fijo alrededor de un punto fijo:

       ∑ M       =            IBω̇          +          hẇ       +      ωIBω + ῶhw 
 Par Externo             Efecto Inercial             Par Interno          Efecto Giroscópico

 (1)

• Lineal: el proceso de linealización conduce a las 
ecuaciones

ɸ̈       ≈   
3µ   Izz − Iyy 

ɸ 
  
+

   Iyy − Izz 
Ѳ̇  

 
+

   Iyy − Izz 
ψ̇            ...  

 
    (2)            2R 3      Ixx                                  Ixx                               Ixx   

Ѳ̈      ≈   
3µ   Izz − Ixx 

Ѳ    
 
+

   Izz − Ixx 
ɸ̇
 
 
     

+
   Izz − Ixx 

ψ̇            ...  
 
    (3)            2R 3      Iyy                                Iyy                               Iyy   

ψ̈    ≈   
Ixx − Iyy 

ɸ̇
 
 
     

+
   Ixx − Iyy 

Ѳ̇  
 
−

   ḣwz   
+

   hwx  ...           (4)                 Izz                                 Izz                          Izz                 Izz 

Cuaterniones 

Este modelo es la representación más utilizada actual-
mente para identificar el comportamiento de un saté-
lite en órbita (Yang, 2012), además de los ángulos de 
Euler que por sus singularidades pasa a un segundo 
plano en su empleo. En este ejemplo se aplican entra-
das de fuerza y momentos que interactúan con el siste-
ma (Cepeda, 2010).

Las ecuaciones que rigen al modelo de cuaternio-
nes son (Schaub & Junkins, 2009):

ω̇ = I −1 (Mg − ḣw − ῶ(I . ω + hw))                         (5)

q̇ = −  
1  

(ω × q + 
1 

q0 . ω)
                              

(6)             2                    2

q̇0 = −
  1  

ωT . q 
                                       

(7)               2

Con ῶ Matriz skew-symmetric de la velocidad an-
gular. La orientación de un satélite en el marco inercial 
puede ser relacionado con las velocidades angulares 
del eje del cuerpo, a través de los ángulos de Euler o de 
los cuaterniones (Francisco et al., 2018), como sigue:

Figura 9. Sistema de coordenadas ecuatorial 
Fuente: Montenbruck (2005).
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Los elementos orbitales enunciados y represen-
tados anteriormente, permiten la parametrización de 
la posición y la velocidad de los satélites, establecien-
do un punto de vista físico del movimiento como un 
cuerpo en el espacio. En este sentido los elementos or-
bitales se pueden considerar como se relaciona en la 
tabla 5, a continuación:

Tabla 5.
Descripción elementos orbitales

Elemento orbital Parámetro Observación

Semi eje mayor a > 0 Tamaño de la órbita

Excentricidad e Є[0,1] Define la forma de la órbita

Inclinación i Є[0,π] Plano de la órbita

Longitud del nodo 
ascendente

Ω Є [0,2 π] Plano de orientación  
de la órbita

Argumento del 
perigeo

ω Є [0,2 π] Posción del perigeo  
en el plano orbital

Anomalía verdadera v(t) Є [0,2 π] Ángulo instantáneo  
del cuerpo orbital

Fuente: Leomanni et al. (2017).

Los tres vectores relacionados a continuación lla-
mados gaussianos (Schaub & Junkins, 2009) permiten 
definir en términos de elementos orbitales la orienta-
ción de la órbita del satélite en el espacio, de tal ma-
nera que una vez enunciados los vectores se puede 
determinar con claridad el cálculo de (i), (Ω), (ω) (Lin & 
Yan-rong, 2006). 

Teniendo W como el vector perpendicular al pla-
no de la órbita; P vector en el plano de la órbita y en el 
sentido del perigeo y Q el vector en el plano de la órbi-
ta y perpendicular a P, se busca que los ejes de coorde-
nadas rectangulares coincidan con las direcciones de 
estos tres vectores.

Lo anterior mediante el uso de una matriz de 
cambio (M) conformada por matrices de giro a cada 
uno de los vectores, para obtener el resultado en la 
base x, y, z, de la siguiente manera:

Px        Qx        Wx 

M   =   Py        Qy        Wy                                                             (16)
Pz        Qx        Wz

Para la rotación debe trabajar sobre el eje z y so-
bre el plano ecuatorial constituido por los ejes x, y, 
además del eje x para tomar las referencias, alinean-
do con el equinoccio de primavera (γ), ya que este des-
cribe la intersección del plano ecuatorial con el plano 
orbital (equinoccio de primavera), determinando así la 
longitud y latitud requeridas. Por otro lado, en coorde-
nadas polares, también se describen la ascensión (α), 
la declinación (δ ) y la distancia geocéntrica (r).

La conversión entre estos dos sistemas de coor-
denadas es:

                                    x               cos δ  cos α
r̄     =    y    =  r    cos δ  sin α                     (14)

                                    z                       sin α

α = arctan(y/x);      δ = arctan( z/ √x2 + y2);        (15)
r = ( √x2 + y2 + z2)

Con 90º < α < +90º para x > 0 
y +90º < α < +270º para x < 0

Con esto se pueden relacionar las coordenadas 
ecuatoriales a los elementos orbitales, como se ilustra 
en la figura 10, inclinación, recta de ascenso o nodo de 
ascenso raan (Ω) y argumento del perigeo (ω), el siste-
ma de coordenadas de un satélite, se toma en referen-
cia al plano ecuatorial descrito por la Tierra, y el plano 
orbital descrito por el satélite.

Figura 10. Elementos orbitales
Fuente: Montenbruck (2005).

Plano 
Ecuatorial

Plano 
Orbital

Nodos  
de línea

r

i
Ω
ω

Q

P

Perigeo
Tierra

Órbita

Apogeo

w



Diseño de misión, síntesis de factores operacionales y representaciones del segmento espacial, caso facsat y emff

156

Es
cu

el
a 

de
 P

os
tg

ra
do

s d
e 

la
 F

ue
rz

a 
Aé

re
a 

Co
lo

m
bi

an
a

Estas ecuaciones presentan ventajas ya que descri-
ben el movimiento relativo a través de un sistema de 
ecuaciones lineales, que fácilmente pueden ser utiliza-
das en un sistema de control (Vassar & Sherwood, 1983). 

ẍ      = 3ω 20     x  + 2ω0 ẏ  +  fx                                  (20)
ÿ   = −2ω0 ẋ   + fy                                        (21)
z̈   = −ω 20    z + fz                                          (22)

En estas ecuaciones ω0 se escribe como sigue y  
ω = √GMe/R3

0   y fi son las componentes de las fuerzas 
que estén actuando sobre el cuerpo, escritas en el 
marco del blanco. Si se conocen las fuerzas desde el 
marco inercial fijo en la Tierra, como suele suceder, es 
posible hacer una transformación de estas haciendo  
el producto con la matriz siguiente:

r0x                                              r0y                                              r0x           

    

v0x                                             v0y                                             v0z                       (23)
r0y v0z  −  r0z v0y        r0z v0x  −  r0x v0z         r0x v0y  −  r0y v0x

donde:

r0  =
  R  

; v0
 
= 

 Ṙ                                             
(24)        R               Ṙ

Las ecuaciones de C-W y las ecuaciones de Hill 
han sido utilizadas para el análisis y control de una red 
de satélites en Vassar & Sherwood (1983). Donde se 
analiza un par de satélites monolíticos en órbita, refe-
renciando la posición de un esclavo con respecto a un 
maestro, y se aplica un sistema de controladores par-
tiendo de la premisa de contar con un modelo total-
mente conocido y con todos sus estados medidos. 

Otro método para la representación de los siste-
mas en órbita es planteado en Leomanni et al. (2017), 
donde los elementos orbitales son los parámetros es-
pecíficos con los que se modelan los cuerpos en órbita 
y se definen los controladores para el seguimiento de 
formaciones con las estimaciones cualitativas de ro-
bustez características del sistema.

De manera complementaria y con otro enfoque, 
la determinación de órbitas relativas puede ser de-
terminada mediante dos métodos como el filtro de 
Kalman Extendido (ekf) con la ecuación dinámica 

+ cos ω cos Ω − sin ω cos i sin Ω
P   =   + cos ω sin Ω + sin ω cos i cos Ω                (17)

+ sin ω sin i                       X, Y, Z

+ sin ω cos Ω − cos ω cos i sin Ω
Q   =   + sin ω sin Ω + cos ω cos i cos Ω                (18)

+ cos ω sin i                       X, Y, Z

+ sin i sin Ω
W   =   − sin i cos Ω                                        (19)

+ cos i        X, Y, Z

La formulación de estos elementos orbitales pue-
de ser aplicada a la composición de varios satélites, 
utilizando la diferencia de los mismos para la defini-
ción de órbita requerida, esto dispone de tres mane-
ras, tanto para órbitas con excentricidad pequeña, 
como para órbitas casi circulares y movimientos limi-
tados (Chávez, 2012).

Ecuaciones de Hill-Clohessy-Wiltshire (hcw)

En este conjunto de ecuaciones se representa el movi-
miento relativo de un agente respecto a un sistema de 
referencia lvlh (Local Vertical, Local Horizontal), cen-
trado en el blanco y definido de forma tal que el vector 
unitario x tiene la dirección de r, como se muestra en 
la figura 11, y la dirección de la velocidad (tangente a la 
trayectoria), y z completa el triedro.

En las ecuaciones se considera que el agente 
blanco se mueve a través de una órbita circular de radio 
R0, sin considerar perturbaciones orbitales y que el si-
guiente agente se encuentra “cerca” (1 kilómetro apro- 
ximadamente) del blanco (Sanchez & Alonso, 2010).

Figura 11. Sistema de referencia b-s 
Fuente: Vázquez (2015).

Cazador

Blanco

r

x

z y

R

T =
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segmento espacial con el que se espera cumplir las mi-
siones para el servicio aeroespacial requerido. Se pre-
sentan dos análisis a modo de ejemplo, con los que se 
ilustran los conceptos de configuración de una misión, 
en el ejemplo 1, y el concepto de representación del 
movimiento del segmento espacial con una alternativa 
en el diseño de sistemas de propulsión como los cam-
pos magnéticos, en el ejemplo 2.

Ejemplo 1

Diseño de misión, paso 1. Programa espacial 

Como ejemplo parcial del diseño de misión, a conti-
nuación se dejan planteadas las iniciativas formuladas 
por el Programa Espacial de la Fuerza Aérea Colombia-
na (facsat), mediante la descripción del primer paso 
de definición de objetivos y estimación de necesidades 
básicas proyectadas.

Definición de objetivos

El programa espacial facsat se compone de tres inicia-
tivas o misiones para la puesta en operación de servi-
cios de observación terrestre y una fase adicional de 
servicios mixtos. Las dos primeras misiones o proyec-
tos espaciales propiamente dichos facsat 1 y 2, se con-
figuran como (A) sistemas Individuales, con servicios 
aeroespaciales prestados por un solo agente en órbita 
y una sola carga útil disponible y el tercer proyecto es-
pacial, facsat 3 (B) sistema multiagente (sma1-2) confi-
gurados con más de un satélite en órbita, homogéneos 
o heterogéneos en red y con diferentes cargas útiles 
como equipos multi o hiperespectrales o equipos sar. 

A continuación se muestran los objetivos genera-
les de las misiones y el estado de estas.

Sistema satelital individual

• facsat 1 
 Objetivo: prestar servicios de observación terres-

tre con un satélite tipo CubeSat 3U (30x10x10cm) 
4kg, para fines de iniciación y fomento del 
tema espacial colombiano. Se hace énfasis en 

relativa y la ecuación de observación del sistema o el 
método de mínimos cuadrados con la ecuación de es-
tado no lineal y la ecuación de observación (Min et al., 
2010), siendo estos utilizados para la formulación de 
una arquitectura gnc (Mooij & Ellenbroek, 2007) apli-
cada a una formación de satélites en vuelo (Roscoe  
et al., 2018). 

En términos generales el recuento de representa-
ciones se proyecta como la base teórica necesaria para 
la interpretación y desempeño de un satélite o varios 
en red con los que una misión puede ser estructura-
da. Habiendo considerado entonces tanto el proceso 
de diseño de misión como los factores operacionales 
y las formas de representación, se tienen los argumen-
tos necesarios para abordar dos aplicaciones actuales, 
del orden nacional e internacional.

La primera refiere al ejemplo para el proceso de 
diseño de misión y composición de factores operacio-
nales representada en un programa espacial de orden 
nacional, y el segundo, refiere la representación del 
segmento espacial con el concepto de Vuelo de For-
mación Electromagnética, que recientemente ha sido 
formulado como una estrategia de propulsión de gran 
duración para el desplazamiento de vehículos satelita-
les en órbita, con el que se ilustra tanto la representa-
ción del movimiento traslacional de un satélite como 
de un sistema de dos equipos expuestos a campos mag-
néticos entre sí con bobinas específicas como sistemas 
de actuación, con las que ajustan sus posiciones fren-
te a fuerzas gravitacionales y perturbaciones adiciona-
les que pueden afrontar estos equipos en el espacio.

Aplicaciones del proceso  
de diseño y representación  
del segmento espacial

Esta sección de aplicaciones retoma los resultados 
de las síntesis desarrolladas de las secciones I y II, 
con el fin de destacar la importancia no solo de se-
guir y estructurar un diseño de misión de un progra-
ma espacial, sino de poder interpretar y representar el 
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• facsat 2 
 Objetivo: prestar servicios de observación te-

rrestre con mayores capacidades al facsat1 con 
un satélite tipo CubeSat 6U (30x20x10cm) 10kg, 
que permita la transferencia y apropiación de 
conocimiento para la integración del equipo, 
laboratorios y operación autónoma por parte  
del citae.
Estado actual:

 –  Fase I. Estructuración para la transferencia y 
diseño preliminar (en curso).

 –  Fase II. Diseño conceptual y detallado y ait 
(fabricación, integración y pruebas Tierra).

 –  Fase III. Servicio de lanzamiento / Producción 
académica. Véase tabla 6, numeral 2.

B. Sistema satelital multiagente

 – Misión sma1 - Constelación homogénea o híbrida. 
• facsat 3

 Objetivo: prestar servicios de observación te-
rrestre y comunicaciones. Toma de imágenes 
en modo mosaico para cubrimiento de área me-
diante configuración tipo constelación con sen-
sores ópticos o Radares de Apertura Sintética 
(sar). Véase tabla 6, numeral 3. 

 Estado actual: proyecto multisectorial en proce-
so de generación de alianzas y acuerdos de servi-
cio para su formulación y desarrollo. Esta misión 
tiene dos conceptos, uno académico con equi-
pos del estándar CubeSat y otro operativo, que 
según las capacidades puede necesitar equipos 
más grandes por las características de resolución 
y tiempos de revisita requeridos para la toma  
de imágenes.

 – Misión sma2 - Clúster homogéneo o híbrido en 
formaciones.

 Objetivo: prestar servicios de observación te-
rrestre, comunicaciones, telecomunicaciones o 
Internet de las cosas (IoT). Útil para la toma de 
imágenes tipo multi-objetivo de alta precisión 
de apuntamiento, con sistemas híbridos de equi-
pos multi o hiperespectrales y sar (Ej. Misión 

procesos de investigación y desarrollo de capaci-
dades como la estación terrera para el soporte a 
la operación y mantenimiento del servicio, inclu-
so análisis en el diseño de órbita como lo muestra 
(Poveda, 2017).

 Estado actual: operativo como lo muestra la fi-
gura 12 con su conjunto de elementos de dos lí-
neas (tle) y la figura 13, con el registro de una 
imagen de prueba, se encuentra en órbita desde 
el 28 de noviembre del 2018, a cargo del Centro 
de Investigación en Tecnologías Aeroespaciales 
(citae). Véase tabla 6, numeral 1.

Figura 12. facsat1-(Two Line Element -tle) 
Fuente: Celestrak (s.f.).

Figura 13. Imagen de prueba - facsat1 en órbita 
Fuente: Centro de Investigación en Tecnologías Aeroespaciales (citae).

tlc - facsat1
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unas variaciones donde se considera un solo plano or-
bital desde el inicio del tratamiento geométrico (Ming-
qi et al., 2017) y se realizan las siguientes suposiciones:

Tándem-esa), para el trabajo de interferometría 
(In-sar o d-sar) y modelos de elevación en 3D 
con control de formación y cambios de líder.

 Estado actual: en proceso de investigación, con 
ejemplos como el análisis de arquitecturas de 
control y sistemas en red (Rodríguez-Pirateque & 
Sofrony, 2018).

Adicional al planteamiento de objetivos, a con-
tinuación se detalla parte de los requisitos cuanti-
tativos que sustentan las misiones y con los que se 
formaliza la aplicación de la nueva generación de 
equipos en la democratización del espacio, como los 
nanosatélites así:

Tabla 6.
Misiones del programa espacial facsat

Misión Necesidades y requisitos cuantitativos

facsat-1 • Nanosatélite de observación de la Tierra
• 3U (30×10×10cm) 4kg
• 20-25 m/pixel
• Imagen espectro visible (rgb)
• Comunicación banda uhf

<1 mbps
• Amputamiento preciso (1deg)

facsat-2 • Nanosatélite de observación de la Tierra 
• Satélite CubeSat tipo 6U (30×20×10cm) 10kg
• 5 m/pixel
• Imagen espectro visible rgb + nir
• Comunicación multibanda

< 1 mbps (Banda uhf)
< 10 mbps (Banda S)

• Amputamiendo ultrapreciso (<0,1 deg)

facsat-3 Sistema satelital multiagente Misión sma 1
• Constelación 1 multimisión:
• 14 satélites CubeSat tipo 6Us
Constelación 2 - Comunicaciones multibanda
• Tracking 4x 6 Us (facsat-2 plus)
• Imagen 5 m/pixel rgb + nir
• Misión 3. 2x 12Us (facsat-3 plus)
• Imagen 1 m/pixel rgb + nir

Fuente: Centro de Investigación en Tecnologías Aeroespaciales (citae).

Una vez definidos los objetivos generales de las 
misiones, se puede complementar el proceso de de-
finición de requisitos cuantitativos de la Misión sma1, 
mediante el uso del método de diseño por topología 
Walker Delta (Fugmann & Klinkner, 2020), para estimar 
el número de satélites requeridos a partir de relaciones 
geométricas como lo ilustra la figura 14, aunque con 

Figura 14. Relación trigonométrica entre los distintos elementos  
del método Walker 
Fuente: Prescornitoiu & Morales (2019).

 – Misión sma1
• Tipo de órbita: leo
• Altitud (a): 500-700 km
• Un solo plano orbital
• Ángulo de elevación mínima(s) 10 grados

El método utiliza las siguientes ecuaciones jun-
to a los valores anteriores para calcular el radio de 
cobertura: 

ɸ = arcsen (      
 Re      

cos(Є ))                           
(25)

 Re + a

A partir de este valor se calcula el ángulo de 
cobertura:

Ѳ = 
 π  

− (ɸ + Є)                                        (26)2

Y con este se calcula el radio de cobertura como 
una longitud de arco terrestre:

rc = Re Ѳ                                                                      (27)

Sat

d

a

r
Re

Ѳ ϕ

ε
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individuales, requieren ser estudiadas y evaluadas 
para el resto de pasos del diseño de misión. Particular-
mente debe entender el impacto y aporte de los facto-
res operacionales y las formas de representación de 
los movimientos de orientación y de traslación, como 
respaldo a la caracterización de misión y definición de 
requisitos funcionales, operativos y restricciones que 
pueden componer cualquier misión.

Ejemplo 2

Representaciones del movimiento / Sistema emff

Este ejemplo parte de la necesidad del programa es-
pacial expuesto en el ejemplo 1. Busca la manera de 
representar una misión tipo multiagente como las 
mencionadas en las posibles configuraciones del pro-
yecto facsat3, en caso de generarse configuracio-
nes de segmentos espaciales que requieran cambios 
de órbita o movimientos específicos, en caso de con-
siderar propuestas de constelaciones o algún tipo de 
formación especial con cargas útiles que requieran 
movimientos rotacionales o traslacionales para sus re-
sultados finales.

Evaluando a su vez el alcance y viabilidad físi-
ca del sistema de actuación con campos magnéticos 
como alternativa de propulsión para esos tipos de 
configuraciones.

El modelo conocido como Electromagnetic For-
mation Flying (emff) parte de la formulación de Eu-
ler-Lagrange (véase Chung et al. (2009)) y es aplicado a 
redes de satélites con un número arbitrario de agentes 
que se atraen o se repelen con fuerzas electromagnéti-
cas para su traslación dentro de la formación. Se con-
sidera que cada satélite cuenta con tres bobinas cuyo 
vector área apunta en las tres direcciones de un siste-
ma de referencia ortogonal unido al satélite, además 
cada satélite cuenta con tres ruedas de reacción. 

Al encender alguna, o varias bobinas, el satéli-
te genera un campo magnético que afecta a los de-
más. Simultáneamente, al activar su bobinado se ve 
afectado por los campos generados por los otros sa-
télites de la formación (y por el de la Tierra). Estos efec-
tos magnéticos generan movimientos de traslación 

Considerando que los satélites se solapan, se 
asume el área de cobertura de cada satélite como el de 
un hexágono. Para el cálculo del área total de interés 
se asume que es el producto del perímetro de la Tierra 
por un ancho hipotético dado como la distancia máxi-
ma entre los extremos norte y sur de Colombia, esto 
es, aproximadamente, 1800 km para un área total de 
cobertura de 72*103km2

El método entrega los siguientes valores:

• Área de cobertura individual:  
6.351.823 - 9.803.330,84 km2

• Radio de cobertura: 1.563,59 - 1.942,5 km
• Número estimado de satélites: 17 en un solo pla-

no orbital a 500 km de altura

El método anterior sirve como primera aproxima-
ción y ejemplo para la estimación del número de saté-
lites, sin embargo, es posible que considere un número 
de satélites y planos orbitales con los cuales la viabili-
dad de la misión puede estar fuera de alcance. 

En este sentido, el programa espacial está abierto 
a recibir propuestas desde diferentes ámbitos, dentro 
de las cuales se destacan propuestas institucionales 
y comerciales para el proyecto facsat3, una de ellas 
enuncia que se podría componer de tres constelacio-
nes con 14, 4 y 2 satélites configurados con diferentes 
características de carga útil en diferentes planos orbi-
tales, la segunda propuesta plantea 4 constelaciones 
con 8 a 12 satélites por plano y una tercera propues-
ta, sería con 6 satélites en una sola constelación, 4 con 
sensores ópticos (rgb, nir, pan), 1 radar de apertura 
sintética (sar) y 1 hiperespectral de 180 bandas, como 
arquitectura mínima para las necesidades. En térmi-
nos generales, pueden darse otras alternativas de di-
seño según las alianzas y actores involucrados o los 
recursos disponibles para los usuarios y servicios de-
mandados en la política nacional formulada y, para 
ello, se hace necesario un análisis más detallado con-
tinuando los demás pasos del diseño.

Finalmente, la disposición particular de los siste-
mas multiagente tanto en la Misión sma1 tipo constela-
ción como la Misión sma2 tipo clúster con formaciones 
específicas o demás misiones expuestas de agentes 
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menores a las distancias entre satélites, se aproxima el 
campo magnético de cada satélite por el de un dipolo. 
Así, se pueden escribir las fuerzas y los torques hechos 
por el j- ésimo satélite sobre el i- ésimo en términos del 
momento magnético dipolar de cada uno de estos así:

Fim = 
N − 1 

 Fmij τim =  
N − 1 

 τmij                        (30)

                                                 
 j=0,ji                                   j=0,ji

Es decir, las fuerzas y torques magnéticos que 
siente el i- ésimo satélite es la suma de las contribucio- 
nes de las hechas por los j- ésimos. Estas contribu- 
ciones pueden calcularse como se sigue:

Fmij =
  −3µ0 

[
  µi  . µj  rij  +

  µi  . rij  µi   +
  µi  rij  µi                    4π          r 5i   j                  r 5i   j                             r 5i   j               (31)

−5 
(µi  . rij)  (µi  . rij) 

rij ]                                                  r 7i   j   

τmij = 
  µ0µi   ×  ( 

3rij( µi   .  rij))
 
−

   µi  )                               4π                     r 5i   j                ri   j                     
(32)

Al igual que los demás modelos, los sistemas 
emff tienen limitaciones en su implementación.

Las formas funcionales de la fuerzas entre satéli-
tes, que incluyen términos que decaen con el inverso 
de la quinta potencia de la distancia, 1/r 5 plantean li-
mitantes para los movimientos traslaciones de satéli-
tes que estén alejados entre sí. La figura 15 considera 
que cada satélite cuenta con una bobina alineada en el 
eje de movimiento. Ambas bobinas tienen momentos 
magnéticos dipolares de 1*104Cm2/s y cuentan con se-
paraciones iniciales distintas señaladas en cada ima-
gen. Se ignoran los efectos gravitacionales.

En esta se observa que para dos satélites con 
momentos magnéticos dipolares de 104A y distancias 
iniciales, por ejemplo, de 10m los movimientos resul-
tantes son de 1m en 20 segundos. Obtener momentos 
de este orden puede ser complejo teniendo en cuen-
ta que el momento está dado por µ̇    = niȦ     , con n el nú-
mero de vueltas de alambre, i la corriente y A el área. 
Sin embargo, se ha mostrado que para misiones de 
larga duración, donde los satélites se encuentren a 

relativa entre satélites. A la par, en los agentes afecta-
dos se crean torques magnéticos no deseados que se-
rán controlados a través de las ruedas de reacción. Las 
ecuaciones de movimiento más generales para este 
sistema, desde un marco inercial fijado en la Tierra, se 
escriben como sigue:

ẍ                    i = −  
µe xi  −

  3µe J2R2
e    xi  (R2

i    − 5zi) xi  +  
Fix 

+
 Fdix

               
R3

i                    
R7

i                                         
m       m

ÿ                    i = −  
µe yi  −

  3µe J2R2
e    yi  (R2

i    − 5zi)xi  +  
Fiy 

+
 Fdiy            (28)

               
R3

i                    
R7

i                                          
m       m

z̈                    i = −  
µe yi  −

  3µe J2R2
e    yi  (3R2

i    − 5zi)xi  +  
Fiy 

+
 Fdiy         

               
R3

i                    
R7

i                                            
m      m

I1ω̇      + (I3 − I2)ω2ω3 + ω2IRW 3 − ω3 IRW2Ω2

= τmx + τdx − τRW  x

I1ω̇      + (I3 − I2)ω2ω3 + ω2IRW 3 − ω3 IRW2Ω2                   (29)
= τmx + τdx − τRW  x

I1ω̇      + (I3 − I2)ω2ω3 + ω2IRW 3 − ω3 IRW2Ω2

= τmx + τdx − τRW  x

En estas se modela el efecto gravitacional de la 
Tierra haciendo uso de una expansión del potencial de 
un cuerpo real hasta el j2. En la expresión anterior Re es 
el radio de la Tierra, ri la posición del satélite desde el 
centro de la Tierra, Fdi son las componentes de las posi-
bles fuerzas de perturbación (presión solar, fricción at-
mosférica, ruido cuántico, entre otras), los valores de i, 
son los momentos de inercia del satélite respecto a un 
sistema de referencia puesto sobre sus ejes principa-
les, los valores de Ω son las componentes de la veloci-
dad angular de las ruedas de reacción, mientras que ω 
es la velocidad angular del satélite. 

Los términos τdi y τrw son los torques generados 
por las fuerzas de perturbación y por las ruedas de re-
acción, respectivamente. Por último, Fm y τm son las 
fuerzas y los torques magnéticos. Dado que los cam-
pos magnéticos están siendo generados por bobinas 
cuyos diámetros se consideran significativamente 

∑ ∑
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ángulos de Euler o a los cuaterniones, según se escoja. 
Ambas descripciones definen de manera clara la posi-
ción del cuerpo.

Por último, las ecuaciones c-w dan una descrip-
ción del movimiento de alguno de los satélites respec-
to al otro, en el caso de dos satélites emff, para este 
sistema las fuerzas f de la ecuación (22) son las fuerzas 
magnéticas (31) ocasionadas por el primer satélite so-
bre el segundo. Estas fuerzas deben estar escritas en el 
marco del primer satélite, para esto basta realizar una 
transformación usando la matriz (23).

A manera de ejemplo en las figuras 16 se mues-
tran los movimientos de dos satélites emff en órbita 
leo con sus 3 bobinas magnéticas activadas. En a, la 
trayectoria se muestra desde el marco de la Tierra y los 
ejes cuentan con escalas distintas. En b, la figura mues-
tra el movimiento relativo del segundo satélite desde 
el marco de referencia del primero. Ambos satélites 
tienen activadas sus bobinas y parten de una separa-
ción inicial de 5 metros. Acá se aprecia la importancia 
de trabajar con las posiciones relativas pues los des-
plazamientos que son productos de las perturbacio-
nes en las órbitas son notables. 

Al tener todo su bobinado activado el satélite ob-
tiene un desplazamiento de algunos metros a lo largo 
de este eje. Además, se aprecia la importancia de te-
ner una configuración adecuada para la red, pues a lo 
largo de la órbita se crean efectos perturbativos no de-
seados entre un satélite y el otro producto de los efec-
tos inerciales.

distancias cortas, o, donde los movimientos reque-
ridos sean de precisión las condiciones de ahorro de 
energía del sistema son sobresalientes.

Figura 15. Movimiento de dos satélites alineados entre sí 
Fuente: elaboración propia.

A partir de las ecuaciones (29), que tratan la diná-
mica de traslación, y realizando las transformaciones 
necesarias con la matriz (16) es posible obtener los ele-
mentos orbitales de los satélites para tener una repre-
sentación estandarizada de la posición satelital.

Por otra parte, las ecuaciones (iv-b) que descri-
ben la dinámica rotacional del satélite conllevan a la 
obtención del vector velocidad angular ω̇. Con este y  
las ecuaciones (8) se puede llegar fácilmente a los 

(a) Movimiento de dos satélites emff con 3 bobinas activadas. (b) Movimiento relativo del satélite 2 desde el marco de referencia del 1.

Z[m]Z[m]

Y[m]Y[m]

X[m]X[m]

Figura 16. Trayectorias de satélites en órbita leo

Fuente: elaboración propia.
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estudiar diferentes sistemas de propulsión para los 
movimientos traslacionales, que puedan ser confi-
gurados de forma viable y efectiva dentro del diseño  
de misión.
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