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Resumen. La simulacion en seis grados de libertad se realizara sobre un vehiculo que orbita alrededor
del globo terrestre. Esta simulacion permitira predecir la dinamica del vuelo, no obstante serd
primordial también predecir el comportamiento térmico del vehiculo a consecuencia de las cargas del
ambiente espacial que la nave encuentra en su trayectoria. Por 1o tanto en este trabajo, no solo se
presentard €l procedimiento para completar la integracion a codigo de smulacién de un modelo
térmico basado en la técnica de parametros concentrados, sino también y como exposicion de
resultados, lograr visualizar en tiempo real la evolucién de las temperaturas para cada nodo asociado a
un volumen finito del mismo. El modelo tridimensional desarrollado en OpenGL contard también con
los modelos de la tierra'y del sol, los cuales definirdn los tipos de cargas térmicas que e vehiculo
recibira para cada i nstante durante la simulacién.
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1 INTRODUCCION

Este articulo contempla la posibilidad de integraale un modelo térmico basado en la
técnica de parametros concentrados a un simuladeeid grados libertad, el cual predice la
actitud y la trayectoria de un nanosatélite enrbitadalrededor del globo terrestre. Para ello
se desarroll6 un programa en lenguaje C++ que Ikeseésistema de ecuaciones previsto y
en concordancia con la red térmica construida edpente para el vehiculo en cuestion.
Este es un satélite de una masa maxima de 5 kimgrgverFigura ) que sera lanzado a
través de una catapulta electromagnética pararlagganzar una oOrbita de 500 kildbmetros de
altitud.

Figura 1: Configuracién del vehiculo

El proyectopSat-IEen el cual esta enmarcada la construccion denestesatélite, se lleva
a cabo conjuntamente entre la Universidad NacideaCordoba, el Instituto Universitario
Aeronautico, el DLR-AS DQeutschen Zentrum fur Luft und Raumfahrt - Instifit
Aerodynamik und Stromungstechnykvarios grupos de investigacion y desarrollontiaion
primaria delnSat-IE sera la colecta de datos de estaciones terrendsajdecosto que
mantengan los protocolos de comunicacion definghora éste, y el objetivo secundario sera
servir como banco de desarrollo de tecnologiasodeponentes y sistemas miniaturizados
capaces de soportar altas aceleraciofnagi¢o et al., 2006

2 CARACTERISTICAS DEL SIMULADOR 6DOF

2.1 Interfaz grafica

Se ha desarrollado un simulador 6DoF (6 Degreereédom) de vehiculos en vuelo
hipersénico en trayectorias orbitales. Dicho simatacuenta con interfaz gréafica para la
rapida visualizaciéon de los resultados de simutgcipermitiendo opcionalmente, la
simulacién en tiempo real.

El simulador presenta en pantalla graficamentadssltados de la simulacion, a medida
gue esta transcurre, permitiendo al usuario lacs@e de los parametros de simulacion a
graficar (verFigura 2.
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Figura 2: Captura de la interfaz gréafica del sirdala

Desarrollado en C++ y con un paradigma orientadubjatos y multi-hilo permite el
correcto mantenimiento y expansion de funcionakdad También proporciona una
performance aceptable para simulaciones grandaggdibilidad de funcionar a tiempo real
con pasos de integracion muy pequefidgd y Rodriguez, 2012 Como ya se menciond en
el apartado anterior, el objetivo es agregar algmbdn modelo de parametros concentrados
para poder de esta manera obtener y adicionarimtddaz de resultados la performance
térmica del vehiculo en su trayectoria y a travéslas distintos ambientes térmicos que

encuentre en su camino.

2.2 Capacidad de célculo

El modelo matematico y fisico ha sido desarrolledoFortran y las ecuaciones usadas
estan basadas en un sistema de referencia ineloi@ado con la ecliptica del sol y
moviéndose con el centro de la tierra, la cual®esidera con geometria elipsoidal. Para la
integracion de las ecuaciones de movimiento seaitiin esquema deunge-Kuttade cuarto
orden.

Algunas de las variables de estado que el simuladada en tiempo real son, por
ejemplo, las graficadas en flagura 2 modulo de la velocidad inercial, latitud del vaho,
altitud del vehiculo, todas en funcion del tiempalemas y como requerimiento para el
desarrollo de este trabajo, se pueden obtenernigslas aerodinamicos y de actitud como
variables del tiempo, entre otros, los angulosateceo, rolido y guifiada.

3 MODELO TERMICO

En este punto se introducird la técnica de par@metoncentrados utilizada, como asi
también la manera en la que ha sido construideddarmica segun la estructura gght-1E
Conjuntamente se expresa el sistema de ecuaciesidsante y se describe el procedimiento
de resolucion del mismo.

3.1 Definicion de la red térmica
Para esta definicion haremos uso de las caraatassie la red d®ppenheim(Brown,
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2002. SiendoCp el calor especifico del nodo material conectanddacnodo con una
conductancia térmidd o una radiacién térmidg, segun las caracteristicas de nuestro sistema
(verFigura 3.

Figura 3: Red térmica generalizada.

Para determinar la temperatura del nodo en estlidiee realizara el balance térmico
considerando todos los nodogj adyacentes al nodoy en el caso que corresponda, la carga
térmica externay (ver Ec. ()).

dTx _ < ¢

(MCp)x-_ =3 Ki(Ti =T+ > R(Ti —Tx) + i« (1)
i j

La expresion anterior puede replantearse consideralbs nodos cualesquieray |,

reformulandose la ecuacion de balance térmico,aapara un nodoy generalizarla asi para
todos los nodobl del sistema en estudiBrfto et al., 201} (ver Ec. )).

(MCp)i%:Z'\_‘:Kij (TJ'_Ti)"'Z'\_“,Rj (Ti _Ti)"'qi (2)

Para el modelo completo del satélite se utilizétatal de 169 nodos, los cuales fueron
repartidos a través de la estructura del cuerpga dgiguiente manera (veéigura 9:

» Celdas solares: Se han colocado ocho celdas splaresada una de las ocho caras del
octégono. Disponiendo 8 nodos por cara (64 nodos).

= Cofia: La reparticion es idéntica al caso antesoip que los nodos se ubicaron sobre
la cofia (64 nodos).

» Columnas de aluminio: Se dispusieron 8 nodos panuta (32 nodos).

» Mddulos electronicos: Se asigné un nodo por caddulod7 nodos).

= Tapas: Un nodo por tapa (2 nodos).
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Figura 4: Distribucién de nodos para cada seccion.

Quedara asi definido un sistema de 169 ecuaciafegsrtiales no lineales cuya solucion
numérica dara como resultado la evolucién de |derea de temperatura en funcion del
tiempo de Orbita.

3.2 Esquema matricial del sistema de ecuaciones

El sistema de ecuaciones diferenciales puede ssemiado de manera matricial (ver Ec.
(3)) respetando la expresiéon de balance térmico gdalat en la subseccion 3.1.

CREUIEORGHC

(3)
[A]=[K]+[R]+[D]

En donde €] es una matriz diagonal cuyos elementos son ttmosalores del producto
de la masa por el calor especifico de cada nddoeg una matriz columna conteniendo la
temperatura a determinar de INsnodos y Q] es otra matriz columna con los valores de
carga térmica externa o energia interna generadalguno de los componentes del satélite.
A su vez, A] es una matriz de conexion siendo ésta, la sumasdmatrices de conduccion y
radiacion K]y [R] mas una matriz diagonaD], compuesta por la suma de los elementos
fila correspondiente a los coeficientes de condwatday radiacion.

3.3 Resolucién de la red térmica

Para la resolucion del sistema de ecuaciones strap@ un codigo en lenguaje C++ en el
cual se predefinen las caracteristicas termo fsited vehiculo, es decir la masa de cada
volumen finito del sistema y su respectivo calqgreesfico asociado. Con lo cual cualquier
cambio en el disefio de la estructura durante kesfdel proyecto permitird cambiar facil y
rapidamente dichas propiedades sin necesidad ddicaodada una de las ecuaciones de la
red. De igual manera pueden variarse las matrieeoeficientes tanto de radiacion como de
conduccion del mapa térmico construido. Las cang@snas generadas por la disipacion de
energia sobre cada uno de los médulos tambiénitharc@entempladas, con la posibilidad de
definir la cantidad de watts producidos en el s#mocada componente electronico del satélite.

Por otra parte se pueden establecer las condicinitgses de temperatura para la partida
y la condicion de contorno, esto es, la temperatierdos nodos de contorno asociados al
espacio exterior. Como asi también, el tiempo deasimulacion y el paso de integracion a
utilizar.

Los parametros antes mencionados pueden ser idgeesen un mismoscript de
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configuracion compartido con, los datos de geometlel vehiculo, caracteristicas
gravimétricas, condiciones de lanzamiento, posjcielocidad y actitud inicial, fuerzas
aerodinamicas, necesarios para lograr la simulaggan el perfil de mision estipulado.

Para la resolucién del sistema de ecuaciones mealéisa se usé un clasico esquema de
Runge-Kuttade cuarto orden a partir del cual se obtiene tdueidon de las temperaturas de
cada nodo a lo largo de la mision del vehiculo.

3.4 Cargas térmicas externas

Debido a la ausencia de conveccion atmosférical espacio, el control térmico queda
reducido en su totalidad a un correcto balanceitérmntre la energia emitida por la nave
como energia infrarroja y la energia disipada psrcomponentes eléctricos internos, mas la
energia absorbida por el entorno espacial figura 5. Es de suma importancia conocer este
altimo término del balance energético para un aaldcucontrol de temperaturaBrito,
2011).

Radiacidn
Solar

Radiacion
Tarrestre

Radiacidn al
Espacio e

Albedo éé

Figura 5: Resumen de cargas térmicas en el aml@spezial.

Las principales formas de cargas externas sorulda, ¢anto la directa como la reflejada
por la tierra y la energia emitida propia de laéeEl tiempo de exposicion a una u otra carga
externa quedara determinado por el tipo de orhitaaymplira en su mision el vehiculo y la
variacion de sus valores energéticos por la actieRiccuerpo con respecto a la tierra y al sol.
Por ende, sera menester una adecuada vinculadiéistéena de ecuaciones (ver Ef)) @ la
subrutina del simulador encargada de la determonad® la actitud del nanosatélite.

En particular, el término de carga extemapara cada ecuacion sera la sumatoria de la
carga térmica por irradiacion solgg, la carga por albedqg, y la correspondiente a la
irradiacion terrestre; (ver Ecs. 4 y 5)). A su vezgs esta en funcion del factor de absorcion
as, €l area expuesty, el valor de irradiacioiss y el anguloy comprendido entre la normal a
la cara expuesta y la direccién del vector sadgrdependera nuevamente de As, Gs ¥y
adicionalmente del porcentaje de albegel factor de correccion de albeklgy el factor de
vista entre la cara y la tierFg; por su partey sera funcion del factor de emisividagdAs y el
valor de la irradiacion terrestogk.

Oe=0st+ QatQ (4)

Qe = GAsascosy + GAsaKaFe + qrAL e 5)

El factor de vista de la cara con respecto a laatise determina a traves deHagura 6
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Para incluir esta curva en el programa se aproxanmmisma por medio de un polinomio de
ajuste de grado 13 basado en una lista eiementos obtenidos mediante inspeccion gréfica.
Ingresando con el angutocomprendido entre el cénit local y la normal @dsa y tomando

la altura de la Orbita correspondiente se obtién@ler buscado en cada instante de tiempo,
lo cual nos proveera de la variacion del segunderger término de la Ec5), De igual
manera la variacion del angutamodificara para cada instante en su trayectorizler del
primer término.
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Figura 6: Determinacion del factor de vistl(nore, 2002.
4 ACOPLAMIENTO AL SIMULADOR

4.1 Factores de vista

Para la determinacién de la actitud del satéliteermplea una formulacion clasica de
cuaterniones Zipfel, 200Q. Siendo las componentes del cuaternion de ratac@mo se
expresan a continuacion

Q=0 +ig +jo, tka, (6)

se pueden obtener a partir de ellas, y a requarimidos angulos dé&uler v, ¢ y 6
correspondientes a la guifiada, rolido y cabeceoveleiculo (ver Ecs.7), (8) y (9)) con
respecto al sistema de referencia geodésico.

2(0,0, +,0;)
tany =
Qg +0f —02 — 0 7
2( 00, +0,0)
tang=
05— =05 +05 ®)
sind = -2(qy0; — 0,d,) (9)
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En una primera etapa de calculo, a partir de Iguléds deEuler iniciales conocidos se
definen las componentes del cuaternién de paitiols cuaterniones se determinan instante a
instante para obtener los angulos de actitud tirpde ellos los angulos entre la normal a
cada cara del satélite y el cénit local, para éusofes de vist&g, y el angulo que se genera
entre la normal de cada cara y la direccion ddloresplar para el porcentaje Ggsobre cada
cara. Esto ultimo implica que ser& necesario in@uni el simulador un modelo de un tercer
cuerpo simulando el sol, alrededor del cual oréitartierra.

Para obtener los factores de vista $€ necesita en un instante dado el anguylara cada
una de las 8 caras donde se ubican las celdassglambas caras laterales 9 y 10 fugura
7.

J'!'"

A o

5
Figura 7: Enumeracion de las caras del vehiculo.
Los angulog correspondientes a cada cara seran funciah gded, ac, a; y el tiempo, en
dondeo. es el angulo comprendido entre la normal de la darreferencia 1 y la adyacente, y

a; es el angulo comprendido entre la normal de la darreferencia 1 y las cara lateral (ver
Figura §. Por lo tanto para el caso plano se tiene que

=9
P, =@pta,
Py =@+2a,
Py = @+3a, (10)
Ps =p+aa,
Ps = 9+50,
p, = p+6a,
P= @+ ia,
y para las tapas laterales:
po=dra (11)
Py =Y +3a,

La geometria del vehiculo, el cual es un prismagmrtal de base regular, define el valor
de los segundos términos de las Et8) ¥ (11), siendoo. = 45° ya; = 90°.
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cenit local

Figura 8: Definicion de los angulos de rolido, gudéa yp.

Sin embargo, en el caso mas general, el angue determina como el producto escalar
entre los vectores normales a cada cara segusteinsi de referencia geodésicg]f y el
vector correspondiente a la direccion del nadiallog(ver Ec. (12))

coso=[n ], (12)

determinandori]® (ver Ec. (3)) a partir del vector que define la normal a caala segun el
sistema de referencia cuerpn]P (el cual es conocido por la geometria del cuelpe
Figura 7} y la matriz de transformacion que relaciona edtmssistemasl]®® (ver Ec. (4))

[nc]G :[T]BG[nc]B (13)

siendo,
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cosgy cosd siny cosd -sind
[T]%® =| cogysinfsing-sing cosp siny singsing+cosycosp cosfsing| (14)
cogysingsing+singsing  sing/sindcosp—-cosysing cosgdcosy

Para determinar el angujse debe contar con las expresionegtigs® y 6%, es decir los
angulos de actitud en funcién de los cuaternia¢snidos como elementos de la matriz de
cosenos directore3 [¥' (ver Ec. (5)) que relaciona los sistemas de referencia del cumpo
respecto al inercial (alineado con la eclipticasiély rotando con la tierra).

Oo +0; =05 =0 2(Qu0, +0o0s)  2(0u0l; — doTl,)
[T1” =| 2(q9,-0d;) Go =G +0;=0G;  2(0.0; *GoCh) (15)
2(005 +0o0,)  2(0,05 = 0Ge%) O 0 —0; +0s

Luego,

2192 — 2 -2
W :aco{qo 2;8;3? q3jsgr(20uq2+q0q3)

2 _ 02 — a2 + 02
¢ :aco{qo 21089(:;2 % JSQF(ZQZ%quOql) (16)

6° =acoq-2(qq, - q,0;))

4.2 Adaptacion del cédigo

Para obtener la variacion de temperatura sobre padto del satélite se resuelve el
sistema de ecuaciones diferenciales planteaddaaed térmica (ver Ec2)). Este sistema se
soluciona aplicando el método clasicoRienge-Kuttade cuarto orden, mediante el cual se
obtiene la temperaturgara un punto nodal en un instante de tiemgoen funcion de la
temperatura en el instante anterior (ver E€))((McCracken y Dorn, 1996

- (17)

m+1

=T3 g k2K + 2K )

En dondeT.,, es la temperatura en un instante de tiempg gn el instante anterior.
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—_ n
k.= f(t,T,)

1 hk;
k,=f(t+=hT +—
2 = 1 2 " 2)

(18)
ky = f(t +1h,Tn? +%)
2 2

k, = f(t+hT"+hk,)

Los valores de los coeficienteson a su vez funcion de las temperaturas correggues
solo al numero de nodos involucrados en cada ecuacion del sistehaya sera distinto
para cada subconjunto de la estructura. Por sa Ipag el paso de tiempo fijo elegido por el
usuario del codigo (ver Ecl®)). Se debe realizar este calculo para cada ecuggéara cada
instante de tiempo, no obstante el nimero de emuexipresentadas en el cédigo puede
reducirse considerablemente realizando llamadadudeiones para aquellos grupos de
expresiones algebraicamente similares, las cuabeesponderan a subconjuntos de la
configuracion estructural del vehiculo.

Esta resolucion es simple en cuanto a la concepbgbrceodigo si se toman las cargas
externas e internas constantes en el tiempo. Parase de mayor interés reside en tomar
estas cargas variables en el tiempo, con lo cudijo debe tomar otra forma.

La rutina que realiza el calculo de variacion degeraturas, se encuentra compilada en
una libreria que interactiia con el programa pradcigl programa principal realiza el calculo
de los tiempos de simulacion, y en cada iteracanelel llamado a la rutina de céalculo de la
libreria.

En cada iteracion, antes de realizar el calcultasiéemperaturas, se pasa a la libreria los
angulos de actitud del satélite. Con estos anglalddyreria realiza el calculo de las cargas
Posteriormente, se calcula una nueva iteracionla®muevos valores dg para cada nodo
del sistema.

Al tratarse de un sistema si bien no tan complajééeminos geomeétricos pero si con un
namero de componentes que obligan a definir una gemtidad de nodos, se crea una
estructura de datos de tipo matricial, para podangjar la informacion involucrada de
temperaturas en los nodos, con punteros, paraviési & sobrecarga de informacién en un
sistema de tiempo real. La matriz contiene en fitaldos nodos de cada seccion del satélite
(de A hasta H (veFigura 9) agregando dos secciones mas correspondientas &@pas
laterales, y en sus columnas, todos los nodos spmnelientes a cada entidad estructural,
como ser, paneles, cofia, columnas y modulos figura 9. En el elementq de la matriz,
se almacena la temperatura del nodgara la seccioni del satélite. Esta matriz
correspondiente a una iteracion, sera tomada pmogtama principal, como el elemetktde
una matriz tridimensiondl j, k, donde se almacenara la informacion de todos ddesde
todas las caras, en todos los instantes de siraalaci
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Figura 9: Matriz de temperaturas .

5 DEFINICION DE ORBITA

Se simulé un caso de orbita polar de altitud 500 ¢éon una inclinacién del plano orbital
con respecto al vector solgr= 90° (verFigura 10Q. Se tomaron 28384 seg. de tiempo de
oOrbita (equivalente a aproximadamente 5 érbitag)a Rste caso no habra tiempo de eclipse
con lo cual, existirAn constantemente cargas eagemasociadas al albedo e irradiacion
terrestre y a la irradiacién solar. Por parte de dargas internas, se considerd6 que cada
modulo disipa 1 watt y se considera como hipétgsis las cargas externas no varian en el
tiempo como resultado de una condicion particudaactitud del satélite.

“ector Solar
-—

v

— Plano orbital

B = 90°

Plano arbital —

Sombra B =e

Figura 10: Definicion del anguié

Se consideré que la posicion de inyeccion en édgitabica en las coordenadas geodésicas
correspondientes a la frontera franco-alemana,ees:dle longitud 7.5616 ° y de latitud
47.5916°. Para la determinacion de la presion tetaperatura atmosférica en la altitud de
inyeccion se utilizd el modelo ARDC de 195@ifner et al., 1958 que define la atmdsfera
terrestre hasta los 700 km. Para iniciar la simaface necesita determinar la velocidad
geograficavge, Se establece en primer lugar la velocidad orlaitalque para la alturia dada
es (ver Ec.X9)):
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GM
V= —— : 19
orb Re+h ( )
dondeGM es la constante gravitacional de la tierr&eel radio del planeta. Ademas se
calcula la velocidad tangencial de rotacion dedad ., debido a la rotacion terrestre (ver
Ec. 0)), teniendo en consideracion el valor de la veladide rotacion terrestve:

Vian = W, (Reth) (20)

Las velocidades obtenidas en las E&S) ¢ (20) deben componerse vectorialmente (ver
Ec. 22)) para obtener el valor de velocidad geografied gngulo de azimup. Para Orbita
polar se tiene:

\Y/
@ = arctarEﬂJ (21)
orb
Vgeo = Vtzan + Vgrb (22)

6 RESULTADOS

A continuaciéon se presentan los resultados dentalation de trayectorias y del modelo
térmico para la érbita propuesta.

Podemos observar enffggura 11 la altitud se mantiene alrededor de los 500 kraldga
con una oscilacion de aproximadamente un 2% dkitadade la 6rbita debido al modelo de
tierra con geometria elipsoidal.

Altitud del vehiculo vs Tiempo

WWWM

500.000

400.000

Altitud del vehiculo [m]

300.000

200.000

100.000

o

0 5.000 10.000 15.000 20.000 25.000 30.000
Tiempo [s]

Figura 11: Resultados de la simulacién. Altitud.

También se puede ver enHgyura 12que el simulador ha calculado de manera correcta |
trayectoria, donde puede apreciarse que el peddoital (To,= 5650 seg) obtenido en la
simulacién se corresponde con el periodo calcudemdditicamente para este caso. La latitud
maxima en su trayectoria corresponde a la latilmteslos polos, esto es, 90 grados. En la
Figura 13 se presenta la velocidad geografica (componeatte)na lo largo de un dia
simulacién alrededor de la tierra, en donde séndisé el cambio de signo cuando se llega a
los polos.

Copyright © 2012 Asociacion Argentina de Mecénica Computacional http://www.amcaonline.org.ar



2908 M.A. BRITO, S. RODRIGUEZ, E. ZAPICO

Latitud del vehiculo vs Tiempo
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Figura 12: Resultados de la simulacién. Latitud.
Vel. geografica en el sist. geografico X vs Tiempo
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Figura 13: Resultados de la simulacion. Velocidedgygéafica.

En los siguientes graficos se pueden observarekdtados del modelo térmico para esta
mision. Vemos que las temperaturas de los nodagsmondientes a la cara 1 de la cofia
aumentan continuamente hasta estabilizarse a plarla cuarta oOrbita (verigura 14. Los
nodos mas calientes son TclE y TclD, aquellos guensuentran en la seccion central de
vehiculo, y el mas frio el Tc1H correspondiente@lo que se encuentra sobre la seccion del
vehiculo alejada de los mddulos. Luego, erFigura 15se observa la evolucion de las
temperaturas de los moédulos, llegando a una matemaeratura de 332 °K para el nodo
TmA, correspondiente al médulo mas cercano a kaletpral (veFigura 9.
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Figura 24: Resultados del modelo térmico. Cara th defia.
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Figura 35: Resultados del modelo térmico. Modulos.
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La Figura 16corresponde a los nodos de la cara 1 de las ¢cehistras que |&igura 17son
los resultados de los mismos nodos pero obtenmlosiro cédigo computacional.

Temperaturas Celdas Solares Cara 1
30 1 T T T T

340

330

T[°K]

320

310 Hf

300

290 i i i i i

0 05 1 15 2 25 3
] x 10"
Figura 46: Resultados del modelo térmico. Cara thsleeldas.
TIK]
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3000 10 000 15000 20000 25000 &

Figura 57: Resultados del modelo térmico. Cara tasleeldas.

Si se comparan los resultados de ambos cédigogesie @firmar que las temperaturas de los
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nodos para uno y otro caso son muy similares coa distribucion idéntica de las
temperaturas sobre esta cara del satélite. Laedif&x entre los valores de uno y otro
programa no supera los 0.09 °K.

7 CONCLUSIONES

Los valores obtenidos de la simulacion de la dicandel vuelo del vehiculo arrojan
valores correctos para el tipo de érbita en estudloccomo se verificé en el punto anterior.
Por su parte el modelo térmico, a pesar de no basia el momento totalmente acoplado al
simulador 6Dof, a partir de ciertas condicionegiales y de contorno brinda resultados
coherentes y con un error minimo cuando se lo coagan otro codigo computacional.

Por otro lado, en este trabajo se describi6 elgahiotiento de acople del médulo térmico al
simulador, con lo cual solo resta realizar algute$as modificaciones al cédigo del sistema
de ecuaciones térmicas para lograr el funcionamiemtrdinado y computar los resultados en
tiempo real de la performance térmica del satd@itevirtud de la actitud dejSat-1E El
programa desarrollado con el método de parametoseatrados permite expandir sus
funcionalidades para que a futuro se pueda inallémas, un modelo matematico de control
térmico (también desarrollado en C++), para questa manera se puedan cuantificar los
cambios que se producen en las temperaturas medilamso de caloductos entre subsistemas
del vehiculo.
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