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. Resumen

El objetivo de este trabajo;.'é‘?s‘lﬁosfrar un estudio que describa de manera de-
tallada y realista la trayectoria seguida por los satélites de drbitas cercanas a
la Tierra, llamadas comtnmente, érbitas bajas (“LEQ’s Low FEarth Orbits”).

Bajo este tratamiento, se describen en la primera parte los antecedentes,
perspectivas presentes y la tendencia del empleo de estas 6rbitas. En la se-
gunda parte, se presenta un desarrollo matemadtico amplio e idealizado que
permite obtener grificamente los datos mds importantes de las drbitas cer-
canas a la Tierra. En la bercera parte, se presenta un marco de referencia
que permite ubicar la posicion de cualquier satélite con respecto a la Tierra,
se da también continuidad al estudio introduciendo el efecto real producido
por las distintas fuerzas que alteran la trayectoria de la érbita, y se analizan
un conjunto de férmulas que consideran a la atraccién gravitacional v a la
resistencia aerodindmica, como las fuerzas principales que alteran la trayec-
toria ideal del satélite; con esto, se obtienen nuevamente de manera gréfica
los datos mds importantes de las érbitas en estudio. Finalmente, en la cuarta
parte, se dan las conclusiones del trabajo.

Todos los datos importantes se muestran graficamente empleando cédigos
programados en MATLAB.
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Introduccion



1.

Orbitas cercanas a la Tierra

Los satélites son compouentes esenciales para el desarrollo de los negocios
alrededor del mundo. Hasta el ano 2000, el sistema de comunicaciones via
satélite representaba una inversidn bastante cuantiosa, més de 50 mil millones
de délares E. U.[1]

Un satélite de comunicaciones es un medio para enviar informacién a dis-
tancia, o mds apropiadamente, es una estacién repetidora de microondas
que permite a dos o més usuarios entregar o intercambiar informacién en
varias formas. Sus servicios también son adecuados para informar a través
de medios miiltiples v para lograr una comunicacién personal efectiva. Puede
verse por ejemplo, como los satélites han mejorado muchisimo la calidad de
log servicios de la telefonfa piiblica uniendo a las naciones; y como han lo-
grado también que casi toda la cobertura de T.V. que viaja por el espacio
llegue hasta los hogares a través de su participacién. Incluso en la edad de los
cables de fibra 6ptica de banda ancha y de los sistemas de conmutacion di-
gital, los satélites permanecen satisfaciendo las necesidades de comunicacion
bésica para la mayoria de los paises alrededor del mundo.

Por otra parte, la demanda creciente de servicios de comunicacién, el aumento
sensible en la cantidad de informacién que se transmite, la saturacion de la 6r-
bita geoestacionaria y el aprovechamiento eficiente del desarrollo tecnolégico
actual, han originado la puesta en marcha de proyectos que consideran la
utilizacion de sistemas via satélite que operen en érbitas diferentes a las que
se han venido utilizando tradicionalmente.

Fstas drbitas, se encuentran en un intervalo de altitud que va de los 120
km hasta los 2000 km desde la superficie terrestre!, las cuales se denominan
6rbitas bajas o cercanas a la Tierra, diferencidndose de las érbitas geoesta-
cionarias tradicionales, basicamente porque estas tdltimas se encuentran a
35786 km desde la superficie terrestre en el plano ecuatorial. La velocidad

La “International Telecommunicatios Union ITU”, asigné la altura médxima de los
satélites cercanos a la Tierra en 2000 km.



con la que un satélite cercano se mueve es mayor a 7700 m/s y tienen un
perfodo de 1.8 hrs, mientras que los satélites geoestacionarios se mueven en
su érbita a 3000 m/s y tienen un perfodo de 24 hrs.

Para las drbitas bajas, la altitud minima estd impuesta por la resisten-
cia aerodindmica atmosférica, y la altitud mdxima estd determinada por el
primer cinturén de radiacién de Van Allen?, el cual es determinante para la
electrénica de abordo.

Las relaciones matematicas de las érbitas bajas, se rigen fundamentalmente
al igual que las Orbitas geoestacionarias por las 3 leyes de Kepler, la ley de
la gravitacion universal y las leyes del movimiento de Newton.

De lo auterior, surge inmediatamente la pregunta: ;Cudl es la razdn de
considerar una nueva descripcién matematica para las érbitas bajas, si es-
tas como se menciona, tienen el mismo fundamento matemdtico que las or-
bitas geoestacionarias terrestres?; como se explica en seguida, las razones son
claras.

1.1 Antecedentes histéricos

Las ¢rbitas bajas han retomando un auge importante en los anos recientes.
Esto significa, en principio, que los servicios que ofrecen no son algo nuevo;
como ejemplos de aplicaciones que se les han dado pueden mencionarse las
siguientes:

o a) Investigacion desde el espacio exterior de los recursos naturales;
® b) estudios de fendmenos meteorolégicos;
» ¢) experimentos de microgravedad v,

d) observacion en cuanto a defensa estratégica.

2F] cinturén interior se extiende desde los 800 km hasta los 4000 km sobre la superficie
terrestre. Estd compuesto por protones y electrones que provienen de la desintegracién
de los neutrones producidos en la atmdsfera por los rayos cdsmicos, la variacién de sus
particulas estd asociada con la actividad solar y su salida del cinturdén de radiacion causa
las auroras y puede interrumpir las transmisiones de radio

Estas partfculas cargadas se mmeven con rapidez, v se encuentran atrapadas por el
campc magnético terrestre.



El primer satélite de comunicaciones activo lanzado para permanecer en una
orbita eliptica fue el proyecto Score en 1958. Este satélite era capaz de efec-
tuar transmisiones de voz y teletexto en tiempo real o después de almacenarla
para retransmitirla. |

En 1960 el proyecto Courier ubico un satélite en una érbita a 1100 km, el
cual podia recibir, almacenar y retransmitir teletextos cada vez que pasaba
sobre las estaciones terrestres.

Posteriormente, el primer satélite activo de comunicaciones colocado en una
érbita baja fue el TELESTAR I, enviado al espacio en 1962, operando a una
altura de 944 km, con un perfodo orbital de 145 minutos y una trayectoria
inclinada 45°. Fue utilizado para transmisiones de TV entre E.U., Francia e
Inglaterra. La frecuencia utilizada para el enlace de subida era del orden de
6 GHz, mientras que la del enlace de bajada era de 4 GHz. Se caracterizé
también por ser un proyecto perteneciente a un programa no gubernamental.

En el mismo afio el satélite RELAY se lanzd a una altura de 1300 km, sus
funciones comprendian la transmisién de TV, de datos y de facsimil. Su
6rbita estaba inclinada 45° con un periodo orbital de 185 minutos, operando
a una frecuencia de enlace de subida de 4 GHz, y una frecuencia de enlace
de bajada de 1.7 GHz.

No solamente fueron lanzados satélites para comunicaciones, como ejemplos
de estos se tienen el Explorer y el Vanguard, que tenfan como propdsito la
experimentacién cientifica, meteoroldgica y de navegacién. El TIROS (Tele-
vision Infra Red Observation Satellites) se lanzé en 1960 con propdsitos de
navegacion. Estos satélites se movian en 6rbitas bajas polares o inclinadas.
Como contribuciones utilizando este tipo de satélites se tienen:

~ » a) Descubrimiento de los cinturones de radiacion de Van Allen.

b) Construccién de los perfiles de densidad atmdstérica.

¢) Estudio del achatamiento de la Tierra.

o d) Construccién de perfiles de temperatura espacial.

e) Sobrevivencia humana en el espacio.

f) Estudio ambiental con presencia de micrometeoritos.



En esos tiempos, la razén del uso de érbitas bajas se debia a que no se
contaba con una tecnologfa confiable y de desempefio elevado en cuanto a
factores como las condiciones ambientales en las que operaria el satélite, las
potencias de transmisién, los anchos de banda, la permanencia en érbitas muy
altas, al tiempo de vida de los satélies, al procesamiento de la informacién y
al almacenamiento de energfa. Asf mismo, la tecnologfa para colocar satélites
en Grbitas muy altas no estaba completamente desarrollada. Con la evolucién
tecnoldgica se pensé de inmediato en elevar las érbitas, quedando las érbitas
bajas en un plano secundario.

1.2 Tendencia actual

En la década de los 90’s se retoma el propésito de colocar satélites en drbitas
bajas, empleando para ello todo lo més reciente de la tecnologia, es decir,
la miniaturizacién debida a la integracién elevada de microcomponentes en
equipos de radio frecuencia, computadoras para navegacién y procesamiento
de datos, desempeno elevado de los sistemas de almacenamiento y conver-
sién de energia, nuevos materiales y finalmente, tanto la reduccién de los
costos como el mejoramiento de las técnicas para el lanzamiento de pequenos
vehiculos en 6rbitas bajas,

Por otra parte, el interés de los grupos comerciales y gubernamentales han
contribuido significativamente en la propuesta y desarrollo de proyectos para
colocar satélites en 6rbitas bajas, con la idea adicional, de complementar el
trabajo de los satélites geostacionarios. Sin embargo, mucho del avance tec-
nologico que impulsa su tendencia actual 1o realiza la industria militar, cuyos
propositos son cubrir tareas tanto de operacién tédctica como de colaboracién
con satélites especificos ubicados en érbitas altas(2].

El propésito comercial més importante de su desarrollo estd en el campo de
las telecomunicaciones; donde se pretenden impulsar servicios tales como la.
telefonia celular de cobertura mundial; la ubicacién de la posicién de ob-
jetos en movimiento como autos, barcos o aviones; biisqueda; rescate; y la
transmisién de todo tipo de informacion a través de la red mundial de comu-
nicacion.

Los satélites de ¢rbitas bajas estdn pensados principalmente para ofrecer
servicios de comunicacién de voz y datos.
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A esta generacién de satélites nuevos ideados para ubicarlos alrededor de los
1500 km de altura se les denomina también satélites ligeros, microsatélites
o satélites econdmicos debido a que su peso puede ser menor a 500 kg, son
de dimenciones pequenas y a que su costo puede ir desde 1 millén hasta
los 10 millones de délares E.UJ2]. Asi mismo, pueden operar también en
érbitas geoestacionarias, sin embargo, se encuentran por debajo de la amplia
capacidad de comunicacién de los satélites geoestacionarios. :

Debido a su capacidad limitada, las frecuencias utilizadas por los satélites
de 6rbitas bajas se restringe a las bandas de radio VHF y UHF del espec-
tro electromagnético; sin embargo, actualmente se impulsa el aumento del
intervalo de uso a frecuencias mds altas para la transmisién. Los satélites
de érbitas bajas ofrecen también la postibilidad de compartir su espectro con
otros servicios en la misma banda de operacién.

Los siguientes incisos muestran las ventajas principales que los caracterizan:

e a) Se requieren motores propulsores de potencia menor para poner un
micro-satélite en érbita, y no se requiere tampoco de las miltiples eta-
pas necesarias para ubicalos en Grbita.

e b) La operacidn en alfuras cercanas reduce considerablemente la pér-
dida de la sefial por el espacio. Se reducen también los requerimientos
de suministro de potencia, demandandose consecuentemente, menos
celdas solares y menos paquetes de baterias.

e ¢) Es posible un control de altitud simplificado.

e d) La altura cercana reduce los requerimientos de ganancia tanto para
la antena del satélite como de la antena de la estacidon terrestre. Ademés
de que se reduce la complejidad del seguimiento.

e ¢) Para comunicacion de voz, los problemas de ecos son menores debido
a que los retrasos en la senal son pequenos.

o f) En Tierra, la capacidad de resolucion es superior.
e ©) Los costos para construir y lanzar un satélite son menores.

e h) Si se emplean 6rbitas polares u érbitas inclinadas se pueden ofrecer
servicios en latitudes elevadas.

11



» i) No se requieren mayores progresos tecnolégicos.

e j) Pueden construirse y lanzarse en periodos cortos de tiempo; de uno
a dos anos o menos.

¢ k) Su tamatlo y peso pequenos permiten que en un solo lanzamiento se
envien varios satélites a la vez.

e 1) Puede ubicarse su posicién mediante cambio o variacién Doppler?.
e m) Los requerimientos de radiacién de potencia son reducidos.

e n) Las frecuencias bajas de operacién permiten utilizar antenas de cos-
tos reducidos.

e 0) La cobertura de la comunicacién en Tierra, puede ser tanto inde-
pendiente de la localizacidén del usuario, como global y mévil.

Por otra parte, las desventajas que se presentan cuando se tienen satélites
operando en Orbitas bajas son:

e a) La cobertura de un sélo satélite va de entre un 5% a un 10 % del drea
total de la Tierra, por lo que se requiere de un conjunto de satélites para
mantener un sistema de comunicacion en tiempo real entre dos puntos
muy distantes, Fig. (1.1). La otra posibilidad es operar con un solo
satélite que recibe la informacién al pasar por la estacion terrestre que
envia el mensaje, lo alimacena, y cuando queda en linea de transmisién
de informacién con Ja estacion terrestre de destino se reenvia el mensaje,
Fig. (1.2).

e b) Debido a su gran movilidad con respecto al receptor, las seiiales
transmitidas experimentan el efecto Doppler? por lo cual requieren de
compensacion. La cantidad de correccion estd en funcion de la altitud

3Una técnica plausible para separar la sefial recibida de la sefial transmitida cuando
hay movimiento relativo entre el radar y el satélite se basa en efectuar un reconocimiento
del cambio de la frecuencia de la sefial repetida “eco”, causada por el efecto doppler.

4Ts bien conocido en el campo de la dptica y de la acistica que si ya sea una fuente
de oscilacién o un observador de la fuente de oscilacidn estd en movimiento, un cambio
aparente en la frecuencia de oscilacion ccurrird. Este es el efecto dopper.

Las sefiales transmitidas por los satélites estdn sujetas a experimentar el efecto de dop-
plerizacion. Esto es resultado tanto del movimiento del satélite como del movimiento de

12



Altura de las drbitas: 1000 [kmn].
Plano de las drbitas: Polar.
Tipo de cobertura: Global.
Hamero de drhitas: 6.
Nimero de satélites por Grbita: 10.

Figura 1.1: Constelacién de satélites.

del satélite, la frecuencia utilizada, y de la trayectoria de vuelo con
respecto a la senal transmitida (enlace de subida o de bajada).

e ¢) Debido a que el satélite es eclipsado por la Tierra, las baterfas tienen

la estacion en Tierra debido a su propia rotacidn. Manifestdndose como un cambio en
frecuencia debido al movimiento relativo entre ambos.
El cambio en la frecuencia doppler es:

_ 21}7‘.}[‘0

fa=
C
con
fo = frecuencia transmitida.

v, = velocidad relativa (o radial) del satélite con respecto a la antena.

¢ = velocidad de la luz.
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Satlite a 15008 ko de attura
desde la superficie terrostye

. Area de cobertura,

Figura 1.2: Cobertura utilizando un solo satélite.

que ser bastante eficientes para soportar la demanda de carga durante
las etapas de sombra y luego recargarse durante las etapas de Sol. Los
periodos de eclipse pueden reducirse al aumentar la altitud del satélite,
esto es, si los requerimientos de la misién lo permiten. Algunos sistemas
tienen que desactivarse durante la etapa de eclipse para conservar la
carga.

d) Las estaciones terrestres tienen que seguir €l movimiento répido de
los satelites. Este problema puede minimizarse mediante el empleo de
antenas tanto de cobertura hemisférica como de antenas de seguimiento
direccional activadas electrénica o mecdnicamente. Fn esta tltima,
puede requerirse de intercomunicacién entre satélites de la misma érbita
si se requiere de servicios continuos.

e) Tienen menor capacidad que los satélites geoestacionarios.
f) F1 sistema, de administracion de la red de satélites es m4s corplejo.

g) Tienen un periodo de vida corto que va desde los 5 hasta los 10
anos, debido fundamentalmente a la cantidad limitada de combustible
que pueden almacenar, y a que estin expuestos tanto a fuerzas que
alteran su trayectoria asf como también a un ambiente de radiacién

14
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severo,

Como puede verse, el mimero de ventajas que ofrece el uso de satélites en
orbitas bajas es mayor que los incovenientes que sobrevienen y, conforme
evoluciona la tecnologia, estos pueden disminuir aiin mds, de ahf la impor-

tancia que toman los proyectos de esta naturaleza.

1.3 Trayectorias seguidas

Una 6rbita se define como la trayectoria que sigue un satélite a lo largo de
una curva cerrada en el espacio. ¥n estas, los satélites de comunicaciones per-
manecen préximos a la Tierra siguiendo la misma trayectoria orbital durante
un lapso de tiempo. Muchas érbitas diferentes han sido empleadas, teniendo
cada una de ellas ventajas en cuanto a la ubicacién, estacionamiento, cober-

tura, y calidad de la comunicacién del satélite®.

Bdsicamente se emplean 4 érbitas para los satélites de comunicaciones|3],

estas son:

a) geoestacionaria,

¢ b} geosincrona,

¢} molniya

e d) bajas.

Los pardmetros bisicos de estas érbitas se muestran en la tabla L.

Tabla I

Principales caracteristicas de las orbitas.

arbita apogeo [lkn] perigeo [kimn] excentrieidud periodo inclivneién [grad]
gooest, ARTEG 3RT8E ¢ | ps™ 00
geosine, 35786 A57306 casi U 1 D8 o U-&,‘N]
molniya 345400 1000 grande 1/2 DS G2.9
bajs variado variada 0 100 min & + 0-90

efcele Doppler
de 0 a baje
hn‘jo' .
elevado

muy elevado

STiempo de retraso, potencia de transmisién y disponibilidad de la sefial.

1
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*D.S.: Dia sideral, es el tiempo que toma la Tierra para completar una revolucion
respecto a la béveda celeste de estrellas fijas.

Como referencia, se analizdn tinicamente las caracteristicas bésicas de las
drbitas geostacionarias ya que son las més ampliamente utilizadas:

Las drbitas geoestacionarias tienen geometria circular y se localizan sobre
el plano ecuatorial terrestre, siguiendo el mismo sentido de rotacién que la
Tierra. Su perfodo dura 86164.1 s, igual al periodo rotacional de la Tierra
en el espacio inercial, es decir, un dia sideral. Mediante la tercera ley de
Kepler, se obtiene que el radio de la érbita es de 46164 km, v ya que el radio
ecuatorial de ]a Tierra es de 6378 km, la altitud de la ¢érbita geoestacionaria
es de 35786 km. Un satélite en esta érbita, aparece permaneciendo fijo en
un punto dado sobre el ecuador de la Tierra. La érbita geoestacionaria es
tnica, y puede considerarse como un recurso natural limitado.

Ahora bien, los satélites ubicados en ¢rbitas bajas siguen bésicamente trayec-
torias casi circulares, pudiendo tener inclinaciones que van desde los 0°, en
el plano ecuatorial, hasta los 90° en el plano polar, o pueden ir més alld de
los 907 cundo se trata de aplicaciones especiales.Fig. (1.3).

Altura de las drbitas: 1000 [km].

Planos: Poelares, inclinados y ecuatorial.

THSS CON |
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Figura 1.3: Conjunto de 6rbitas bajas.
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Las 6rbitas que se encuentran entre los 0° y los 90° se denominan progresivas,
la que se sittian en los 90° se conocen como polares, y las que van mas alld de
los 90° se denominan retrégradas. En las érbitas polares, los satélites pasan
muy préximos a los polos. El mimero de satélites que se mueven en estas
orbitas debe contar con un sistema de navegacién apropiado Fig. (1.4).

Altura de las drbitas: 1000 [km].

Figura 1.4: Orbitas polares.

Enla Fig. (1.5) se muestra una comparacion entre una orbita geoestacionaria
y una orbita polar baja.

Las érbitas inclinadas generalmente no proporcionan una cobertura completa
en los polos, v de estas, existen normalmente varias separadas en longitud
como se muestra en la Fig. (1.6).

La trayectoria de la 6rbita puede también ser aleatoria, es decir, el reco-
rrido que siguen los satélites tiene variaciones en su inclinacién, dando como
resultado, una variacién de la fase en el plano de su seguimiento en Tierra.

Para cualquiera de estos tipos de trayectoria, el drea maxima de cobertura
tratdndose ya sea de un solo satélite, o de un grupo de satélites en una orbita,
o de una constelacién global satélites, estd en funcién directa de su altitud.

17
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VISYA LATERAL

o=y

orbita geoestacionaria drbita polar baja
a 35766 km desde la & a 1500 km desde ta
superhicie terrestre
en el plano ecuatorial

superficie terrestre

PERSPECTIVA

Figura 1.5: Orbita baja y ¢rbita geoestacionaria a escala.

Por otra parte, para. lograr que la transmisidn sea global y en tiempo real
tienen que efectuarse enlaces de comunicacién entre log satélites de la cons-
telacion, los cuales pueden ser bastante complejosi4].

La primera consideracion en la eleccién de una constelacion de satélites, esta
orientada para lograr una diversidad de cobertura previamente especificada,
empleando para ello la menor cantidad posible de satélites. El drea de cober-
tura que proporciona cada satélite, se determina mediante un dngulo minimo
de elevacién que corresponde a la altitud del satélite, y cuya eleccién se basa
en consideraciones de visibilidad, potencia del satélite, tamafio de la antena,
tiempo de propagacion de la senal y del perfodo de eclipsamiento al cual esta
sujeto el satélite. '

La geometria bdsica entre un satélite y la estacién en Tierra es mostrada por
el tridngulo de la figura (1.7). El primer vértice del tridngulo se localiza en el
centro de la Tierra; y los dos restantes, indican la posicidén de la estacién sobre
la superficie terrestre y la posicién del satélite en el espacio. Usualmente son
proporcionadados dos lados del tridngulo. Estos lados son la distancia que
hay de la estacion al centro de la tierra, (6378.14 [km]), v la distancia del
satélite también al centro de la Tierra. Las otras cuatro cantidades, es decir
un lado y tres dngulos, son:

18



Mtura de lag érbitas: 1000 [km},

Figura 1.6: Orbitas inclinadas.

h = dngulo de elevacién [grad)
By = dngulo central [grad]
S = intervalo de inclinacion {km)

ap = dngulo del nadir {grad]

En una constelacién de satélites, la planificacién mas eficiente consiste en
mantener los satélites distribuidos de manera uniforme dentro de un planc
orbital dado, y a su vez, manteniendo los planos igualmente espaciados con
referencia al ecuador. Por lo que el mimero total de satélites resulta del
producto del nimero de planos orbitales por el nimero de satélites en cada
plano.

La visibilidad de la estacién en Tierra para la comunicacién mitua entre dos
6 mas satélites estd en funcion de la altitud del satélite, y se requicre de un
dngulo mintmo de elevacién del eje del haz de la antena instalada en Tierra.

19
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estacidén en
Tierra .

Contra.dots * radio de Ia Grbita satéiite
.Tlerra . . i - i

F1gura 1. 7 ‘Relacién geometnca entre el centro de la Tierra, la estacion y el
sa,tehte S

El angulo de elevac10n normalmente esta dictado por el nivel aceptable de
1as sefiales de multiples trayectorias. Este dangulo puede estar en un intervalo
que va de los 10° a log-20°[4]."

El nimero total N de satélites con orbitacién polar requeridos para una
cobertura ininterrumpida y global, con un dngulo minimo de elevacién de
10° como funcién de la altitud, se obtiene empleando la Ec. (1.1)[4]

_ _ | )
43 -
~ 9 " v/ (Re-+h)*—(Ry cos )2 — R sin 0
donde
- 2 o '
D= -ﬂkz; numero de planos
3

2 T ero de satélites por plano
——=J— nimer
Ry .= 6378000 [m]; radio de la Tierra

h = altitud de la 6rbita S
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dngulo de elevacién

dngulo central

drea de cobertura dada por los satélites de un solo plano
= drea de cobertura dada por los satélites de planos vecinos
= 7k totalidad del drea cubierta

SO e, 2 o
|

La Ec. (1.1) resulta, del andlisis de los pardmetros geométricos para ubicar
al satélite y de la capacidad de cobertura de cada satélite.

Al graficar la Ec. (1.1), se obtiene tanto el mimero de satélites como el
nimero de ¢6rbitas en funcién de la altitud, lo cual se muestra en la Fig.

(L8).
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Figura 1.8: Gréfica que muestra tanto del nimero érbitas como de satélites
por drbita.

Como puede verse, para cada altitud existen valores éptimos tanto en el
nimero de drbitas como en el de satélites por érbita para lograr una cobertura
global en tiempo real e ininterrumpida.

La determinacién de la configuracion més eficiente es un problema geométrico
complejo, ya que un ndmero especifico de satélites tienen que ser visibles
simultaneamente para un punto cualquiera sobre la Tierra.
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El problema de la optimizacién de constelaciones ha sido estudiado por au-
tores tales como Liiders (1961), Kork (1962) Walker (1977), y Adams y Rider
(1987).

Existen basicamente siete proyectos[5] que tienen planecada la puesta en 6r-
bita de constelaciones de satélites cercanos a la Tierra, estas se muestran en
la tabla II.

Tabla II

Caracterfsticas de los principales proyectos en 6rbitas bajas.

No. de satélites, Forma de la drbita,
Nombre del proyecto y costo [MMDEU]* No. de planos e altura [km] y peso
inclinacidn [grad]. del sntélite [kgl.
1 Iridium, Metorela, EUA, 3.4'** 66; 6; 00 cirenlar; 764.9; 1600
2 Globalstar, Loral-Qualecomm, EUA, 1.7 48; 8; 52 cireular; 1389; 222.3
3 Aries, Counstellation Comm., Inc., EUA, 0.4 - 0.5 48; 4; 90 circular; 1018.6; 124.7
4 Teledesic, Teledesic, ETTA, 9.0 ) &'m; 21; 98.2 sinecrosol; 700; 743.8
' 18; 2; 45
5 Orbeemm, Orbital Sciences Corp., EUA, ? circular; 785.2; 34.5
2; 1; 90
6 Starsys, Starsys Pasitioning Inc., BUA, 7 24: 3 () 4; 60 cirenlar; 1300; 100
7 Leostur, Italspnzio, Italia, 7 . 2, 4: 90 eirenlar; 800; 40-60

*Miles de millones de délares estadounidenses.

**Proyecto cancelado,

1.4 Aplicacién
1.4.1 Telefonia celular mévil mediante bases de células y empleando satélites
en 6rbitas bajas

La compafiia de teléfonos Bell desarrollé el sistema actual de telefonfa celu-
lar denominado AMPS “Advanced Mobile Phone Service”, al que se hace
referencia comminmente como radio celular m(')vi_l.

El concepto celular consta esencialmente de un arreglo regular de estaciones
transmisoras y receptoras llamadas bases de células.:
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La Fig. (1.9) muestra un sitio de bases celulares con 21 células que son
utilizadas por 7 grupos de canales diferentes. Las células cubren el drea
geogrifica que serd atendida por el sistema. La forma exagonal fue elegida
despues de estudios detallados que demostraron la ventaja de poseer un costo
reducido y permitir un sistema de administracién mds eficiente.

Figura 1.9: Configuracién de un sistema telefénico celular.

Las dos técnicas gue se emplean principalmente en los sistemas celulares son:

e a) Reuso de frecuencia: Este es un proceso que emplea la misma fre-
cuencia de portadora (canal) en diferentes células que estén separadas
geogréficamente. Los niveles de portadora se mantienen suficiente-
mente bajos, asi, la interferencia entre canales a la misma frecuencia
no representa un conflicto.

Los sitios de células A1 v A, en la Fig. (1.9) emplean canales a la misma
frecuentia pero tienen la separacidn suficiente como para no interferir
una con otra.

A través del reuso de frecuencia, un sistema celular puede manipular un
ntiimero de llamadas simultdneas, excediendo en gran medida el mimero
de canales asignados. El factor multiplicador por el cual la capacidad

23
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del sistema excede los canales asighados depende primeramente del
nimero de bases de células.

b) Comparticién de células: Un cierto ndmero de canales de frecuencia
se asignan a cada célula del sistema para formar lo que se denomina
un conjunto del canal. Obviamente, se requiere de un canal para cada
llamada telefénica que tome lugar en un instante cualquiera. Si el
trafico en su totalidad se incrementa mas alld de la capacida estimada,
un proceso denominado comparticién de células se utiliza. La Fig.
(1.10) ilustra este proceso. Una célula de la Fig. (1.10} es divididd
en un numero de células mds pequefioc que cubren una &drea menor
y que quizds correspondan al drea centro de una ciudad en donde el
trafico teléfénico es severo. Si es necesario, etapas sucesivas de divisién
de célualas pueden ir incrementando la disponibilidad del trafico de
llamadas.

Figura 1.10: Divisién de células.

Las técnicas de reuso de frecuencia y de divisién de células permiten dar sevi-
cio a lo largo y ancho del drea mientras se emplea un espectro de frecuencias
asignado relativamente pequerio.

El sistema AMPS opera empleado modulacion de la frecuencia con una
desviacion pico de 12 kHz y un espactamiento del canal de 30 kHz. Una
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Figura 1.11: Enlace de dos usuarios en movimiento a través de una central
MTSO.

conversacién telefénica duplex requiere un canal de 30 kHz para transmisién
v otro para recepcién. Asi, un sistema metropolitano tipico con 666 canales
duplex requiere por tanto la asignacion de un espectro de 40 MHz (30
kHzx2x666).

El sistema incluye una MTSO “mobile telephone switching office”, las bases
de las células y las unidades mdviles. El procesador central MTSO controla el
equipo de conmutacién necesario para interconectar a los usuarios en movi-
miento o con la red telefénica fija; controla también la accién de las bases de
las células y muchas de las acciones de la unidad mdévil a través de comandos
transmitidos a estos a través de las bases de las células.

Un sistema de 11 células se muestra en la Fig. (1.11) con el MTSO propor-
cionando un enlace a dos usuarios méviles.

Ahora bien, con los satélites de drbitas bajas, es posible irradiar todo el plan-
eta o irradiar solo ciertas regiones de interés simulando una topologia celular
global. Debido a la altitud de la dérbita v a la apertura de las antenas, el haz
irradiado puede abarcar grandes dreas del érden de cientos de kilometros de
didmetro, a las cuales se hace referencia como megaceldas en comparacién
con las macro o microceldas de los sistemas celulares terrestres, cuyas dreas
de cobertursa son de al rrededor de los 32 {km?]. Adicionalmente, el haz irra-
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diado puede interactuar también con la infraestructura celular existente en
Tierra. ' '

En los sistemas de comunicacién celular basados en satélites de drbitas ba-
jas, también es factible de emplearse la técnica de reuso de frecuencia para
multiplicar el niimero de canales de que se dispone en el espectro asignado,
volviendo al sistema m4s eficiente. Asf, la estructura celular de un sistema de
comunicacién mévil por satélite, divide el drea de.cobertura en células me-
diante los haces miiltiples irradiados provenientes de una sola antena, “antena
multihaz”, y asf como en los sistemas celulares terrestres, se emplea tambien
la técnica de acceso miltiple por divisién de frecuencia FDMA (frequency
division multiple access).”

La Fig (1.12) ilustra un sistema celular mediante un satélite de érbita baja.

! |
| fj' ' : dngulo de
! /’ H elevacidn

araa de
cobertura

« ~horizonte

——

0 de
Ia Tigrra

Figura 1.12: Estructura celular formada por un satélite de érbita baja.

- Con esta perspectiira del tema, es posible justificar la necesidad de una de-
scripcién matemética de las drbitas terrestres bajas.
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Parte 11

Obtencién de las ecuaciones
fundamentales para una érbita
baja ideal
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El punto de partida para establecer un planteamiento matemdtico ideal,
comienza con la suposicién de la forma de la érbita para el caso particu-
lar de los satélites que se mueven en trayectorias cercanas a la Tierra.

Si se consideran los casos idealizados de que la Tierra fuera esférica, no tu-
viera atmosfera, estuviera aislada de los demds cuerpos del sistema solar y
los efectos gravitacionales fueran uniformes sobre toda su superficie, la 6rbita
seguida por cualquier satélite serfa eliptica, con forma y tamano indefinida-
mente constantes, y la direccién del plano de érbita permaneceria siempre
constante con respecto a las estrellas.

Asi, la idea de suponer una 6rbita eliptica es apropiada como una primera
consideracién, no obstante, debido a la cercanfa de la érbita en la que se
mueve el satélite con la Tierra, la érbita tiende a tomar una forma casi
circular, que para efectos practicos es considerada como circular. -

Por lo anteriormente expuesto, se considera el movimiento de un satélite en
una drbita cuya forma puede ser ya sea eliptica o circular.

Adicionalmente se distingue al estudiar la trayectoria de un satélite en 6r-
bita, que su movimiento estd relacionado en gran medida con algunas de las
caracteristicas m4s importantes de la trayectoria seguida por una particula
que se mueve bajo la influencia de un campo gravitacional considerado uni-
forme, por lo tanto, se enfatizard en la trayectoria que sigue una particula
que experimenta los efectos de una fuerza de atraccién hacia un punto.

Con estas suposiciones, se lograra obtener paso a paso un conjunto de ecua-
"ciones que describan en movimiento de los satélites artificiales que giran en
torno a la Tierra a través de una drbita baja.
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2. Leyes de Kepler y ley de la gravitacion de Newton

2.1 Leyes de Kepler para el movimiento planetario

El estudio del movimiento planetario dio lugar al descubrimiento de los fac-
tores principales que alteran la fuerza gravitacional ejercida sobre un cuerpo,
es decir, se logré determinar, como actda la fuerza gravitacional al tratar
de entender bajo que condiciones los cuerpos se mueven. Johannes Kepler,
despues de realizar un anslisis cuidadoso de los datos observados por Tycho
Brahe, encontrdé que podia predecir el movimiento de los planetas al consid-
erar los siguientes principios:

e a) La drbita de cada planeta es eliptica con el Sol en uno de los Jocos.

e b) El radio vector dirigido desde el Sol al planeta recorre dreas igquales
en tiempos iguales.

o ¢} Los cuadrados de los perfodos de los planelas son proporcionales o
los cubos de los semiejes mayores de sus drbitas respectivas.

Estas, son las 3 leyes de Kepler. Las primeras dos se publicaron en 1609 y
la, tercera en 1619 y precedieron a las leyes del movimientode Newton por
aproximadamente 70 anos.

2.2 Ley de la gravitacién de Newton

Una de las contribuciones més importantes al desarrollo de la mecimlca es la
ley de gravitacién, la cual puede expresarse como sigue:

Dos particulas cualesquiera se atraen una a otra con una fuerza que actia a
lo largo de la linea que las une y su magnitud es directamente proporcional al
producto de las masas e inversamente proporcional al cuadrado de la distancia
que las separa.

Esta ley puede plantearse cuantitativamente en forma de ecuacién:
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F. = _Gm1m2

- (21)

donde my y m» son las masas de las particulas, r es su separacién, y G la
consatante universal que es independiente de la naturaleza de las masas o de
su localizacién en el espacio y cuyo valor es

.
G = 6.673 x 10~ {N—m—} .
_ kg?

El signo menos de la Ec. {2.1) es debido a que F,. es una fuerza de atraccion.

2.3 Potencial de gravitacién y enegia pote'ncial

La fuerza ejercida por un campo de atraccién sobre una masa m hacia un
punto fijo es completamente radial y es igual a

oV
o= =5 (2.2)

K

2

donde V es la energia potencial, K una constante y r es la distancia que
hay desde el centro de atraccidn a la particula. Ya que la fuerza es funcion
unicamente de r, puede integrarse la Fc. (2.2) dando como resultado

v=-2.¢
r

(', es una constante arbitraria de integracién. Para el caso de la atraccién que
es inversamente proporcional al cuadrado de la distancia, se considera C = 0,
lo que implica que la energia potencial V' es siempre negativa y se aproxima
a cero a medida que r tiende a infinito. Entonces, la energia potencial puede
expresarse como:

[ — (2.3)
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habiendose elegido la referencia cero para la energia potencial en r = co, esto
es, para una separacién infinita entre las particulas. Asf, para el caso de la
atraccion gravitacional entre dos particulas, se encuentra que

K= Gmﬂng. (24)

Considérese ahora, la fuerza que actda sobre una masa unitaria debida a la
presencia de una segunda masa mo. Fijando m, = 1, se obtiene de la Eq.
(2.1} que la fuerza puede escribirse en la siguiente forma

Gmg

donde e, es un vector unitario dirigido de m, hacia la masa unitaria. Al
mover la masa unitaria, el vector f puede evaluarse en todos los puntos
del espacio, excepto en my. La fuerza en cada punto es una medida de la
intensidad del campo gravitacional debido a mgy y se denomina intensidad
del campo gravitacional. Las unidades de f son fuerza por unidad de masa,
o aceleracién. De hecho, f es justamente la aceleracién absoluta que la masa,
unitaria podria tener si esta fuera liberada en cualquier punto.

Lo anterior, se considera como la aceleracion gravitacional en ese punto.

Ahora bien, la fuerza ejercida sobre una particula por un campo de fuerza
conservativo es

F=-VV
en donde V representa el gradiente de la tuncién escalar V' definido por

ov., JdvV, oV

Es claro entonces, que para este caso en el cual m; = 1, pueda escribirse

f=-Vo (2.6)
donde
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Gmg
p=-"2 @)
Esta. expresitn representa la energfa potencial por unidad de masa, es decir,

para m = 1, y se denomina potencial de gravitacién.

Si se requiere encontrar la fuerza ejercida sobre una masa unitaria debido a la
presencia de otras n particulas, entonces, las fuerzas individuales se sumarén.

Para el caso de dos particulas, se define el potencial ¢ en un punto dado
como la energfa potencial por unidad de masa. La energfa potencial, no
obstante, puede considerarse también como el trabajo requerido para mover
el sistema desde una configuacion predefinida a otra cualquiera. En este caso,
el potencial ¢ es justo el trabajo hecho contra el campo para atraer una masa,
unitaria desde el infinito hasta un punto dado®.

2.3.1 Campo de gravedad de una esfera

Considerese ahora una esfera con distribucién de masa simétrica, es decir,
que su densidad dependa exclusivamente de la distancia que hay desde su
centro, y que ademds, ésta distancia permanezca esencialmente constante
para una envolvente o cascarén esférico delgado cuyo centro coincide con el
de la esfera; se podré determinar en consecuencia, la intensidad de su campo
de gravedad de la siguiente manera: Primero, se calcula el potencial debido
al cascardn esférico delgado, pudiendose obtener entonces, el potencial de la
esfera sélida superponiendo los resultados de todos los cascarones cuyo radio
varfe desde cero hasta el valor del radio de la esfera.

Asi, el potencial ¢ afuera del cascardén esférico delgado estd determinado
matemdaticamente por

G
=" (r>a) (2.8)
y adentro del cascardn esférico el potencial es
G
P = ——;—1, (r < a).

1o anterior, no incluye el trabajo que se requiere para reunir a las n masas en sus
posiciones dadas, y por lo tante, no se debe relacionar directamente a la energia potencial
del sistema.
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La masa total del cascarén esférico es la densidad de superficie ¢ veces el
area, es decir

m= 47m20',

con r la distancia que hay desde el centro hasta el punto de interés, a ¢l radio
de la esfera y ¢ la masa por unidad de drea. .

Al emplear la Ec. (2.6) se observa que la expresién para la fuerza gravitacio-
nal por unidad de masa es

Gm
f=-—e,(r>a)
T
para todos los puntos afuera de la esfera. Aquf, la distancia r es también
mayor que el radio ¢ de la esfera, y e, es un vector unitario radial. f =0
para todos los puntos adentro de la esfera.

De lo anterior se deduce, que el campo de gravedad externo de un cascarén
esférico delgado es el mismo como si toda su masa estuviera concentrada en
el centro, y por otra parte, el cascaron no ejercerd fuerza gravitacional alguna
sobre cualquier particula que pudiera encontrarse en su interior,

Al considerar ahora una esfera sélida compuesta de cascarénes esféricos con-
céntricos, puede verse entonces que el campo externo es justo aquel debido
a la suma de las masas de los cascarénes concentrados en un centro cormin,
por lo que el potencial ¢ afuera de la esfera puede escribirse como

6=-" r>a). 2.9)

donde m es ahora la masa total de la esfera, y r es nuevamente la distancia
que hay desde el centro a un punto de interés.

La intensidad correspondiente al campo de gravedad es

Gm
f= —Ve,r, (’J" > (L). (210)

Nuevas deducciones surgen: a medida que se avanza radialmente desde el
centro a la superficie de una esfera homogénea, la intensidad del campo se
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incrementa linealmente con la distancia; despues de que la superficie se ha
alcanzado, la intensidad decrece como el cuadrado inverso de la distancia.

Concluyendo finalmente, que la fuerza ejercida por la esfera sobre una particula
externa, es idéntica a la que ejerceria la masa de la esfera concentrada en su
centro.
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3. Interacciéon “Tierra- Satélite”

3.1 Atraccién gravitacional mutua entre dos cuerpos esféricos m;

Yy ma

Nuevamente se considera que las distribuciones de masa son simétricamente
esféricas para cada uno de los cuerpos, asi, cada cuerpo puede considerarse
como una particula cuando se determina el movimiento de sus centros. Adi-
cionalmente, ahora los cuerpos se encuentran en un marco de referencia iner-
cial elegido arbitrariamente que se translada con el centro de masa del sistema
(un sistema aislado).

Sean r; v ry los vectores de posicion de myy mq respectivamente, en relacion
al centro de masa como se muestra en la Fig. (3.1).

Figura 3.1: Sistema de dos cuerpos en donde se muestran sus vectores de
posicién.

Empleando la ley de la gravitacién de Newton se encuentra que la fuerza
mutua entre m; y mg s

35

TRSIS CON
FALLA DE ORIGEN




Gm1m2
(ry+72)"
Ya que ry ¥ 9 se han medido desde el centro de masa del sistema hi-particular,
se tiene: ' '

f1—2 = f2-1 = (3-1)

1 My

ry | mi (32)
La fuerza que siente m, es:
K
fio= "_51 (3.3)
™
donde,
G
L+ 3]
y la fuerza que siente mo es:
K.
fa = *“3-2- (3.5)
r3
donde, o
mim
Ky = 12, (3.6)
1]

De las Ecs. (3.3) y (3.5) se concluye que la fuerza ejercida sobre cada masa
varia con el cuadrado inverso de su distancia desde el centro de masa; este
centro de masa se encuentra fijo como se dijo en un marco de referencia
inercial.

Se distingue por lo tanto, que el problema de la interaccion entre log dos
cuerpos se reduce al problema de encontrar el movimiento de una particula
la cual es atraida por una fuerza que variard con el cuadrado inverso de la
distancia hacia un punto fijo.
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3.2 Movimiento de una masa (satélite) relativo a otra (Tierra)

Usualmente se trabaja considerando el movimiento de la masa més pequeiia,
por gjemplo un satélite, relativo a la atraccién de la masa que es mucho més
grande, como la Tierra. Supodngase entonces que el vector de posicién my
relativo a mq es

r=14 — o, (37)

Ahora, empleando la Ec. (3.1) y la ecuacién de movimiento de Newton se
obtiene:

f12 = mMy 'Il'l (38)

= MMy Iy
G’mlmg

De las Ecs. (3.7) y (3.5) resulta

r = I —TIy (39)
_ _G (m1 - mg)
3
se tiene por lo tanto que
My -
i T== g, 3.10
my + Mo 12 ( )

pudiendose interpretar este resultado como sigue: el movimiento de m; rela-
tivo a my es el mismo como si my estuviera fijo y my fuera reemplazado por
-la masa reducida m,;

M,y = _m@__; (3.11)

manteniéndose la fuerza fi» sin cambio.

37



3.3 Energfa cinética

La energia cinética del sistema relativa a un marco de referencia inercial que
se mueve con el centro de masa, y en donde se supone también que tanto mq
como 1y Se mueven con respecto al centro de masa a un ritmo angular w,
estd dada por:

1 :
E, = 5™ (’rz +T‘2w2) (3.12)

en donde m,; es la masa reducida dada por la Ec. (3.11).

Este resultado muestra que la energia cinética correcta del centro de masa
con respecto al marco de referencia inercial, se obtiene al suponer que my
estd fijo, y al emplear la masa reducida m,; en lugar de m, en la ecuacién
tipica para la energia cinética.

3.4 Energia potencial

La energia potencial esta dada por:

vV = —G—m;ﬂ (3.13)
_ GmrlmTQ
N r
en donde
Mpg = (M +Ma) . (3.14)

Si se supone que my estd fijo y si se reemplazan las masas my y mg por my
v Mgy respectivamente, entonces, el calculo tanto de las fuerzas, como de los
movimientos relativos y las energfas del sistema serdn correctos.

3.5 Ecuacion de la 6rbita

Posterior al estudio del problema de los dos cuerpos, el cual se redujo al
estudio de una masa que estd siendo atraida hacia un punto fijo por una
fuerza que varfa en proporcién inversa al cuadrado de la distancia que la
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Figura 3.2: Coordenadas polares para una particula m que experimenta una
atraccién cuadrado-inversa hacia un foco fijo F.

separa, puede considerarse ahora, el caso de una particula de masa m que es
atraida hacia un foco fijo F', como se muestra en la Fig. (3.2):

" Ya que la tinica fuerza que actiia sobre la particula esta en la direccién radial
negativa, se observa que su movimiento estd confinado al plano descrito tanto
por el radio vector como por el vector de velocidad de la particula, razén por
la que también la aceleracién esta en ese plano en cualquier instante.

Empleando coordenadas polares, con r medido desde un foco fijo y § medido
desde una linea de referencia fija, puede escribirse la ecuacién de movimiento
en términos de fuerza y aceleracién para las componentes r y 6:

F, = ma, (3.15)

) .2
= 1 ('r' ——7“9)

Fy = may (3.16)
= m (fr 642 7‘9) :

Para incluir la fuerza por unidad de masa conviene escribir:
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Fo |

— == - (3.17)
donde p es una constante positiva conocida como el coeficiente de gravitacion.
Puede verse de la Ec. (3.14} que para el caso del estudio del problema de la

interaccién de dos cuerpos en el cual s se considera fijo

M= G’(ml + ?TLz). (318)

El valor de 14 puede obtenerse de manera similar para los casos del movimiento
de m o de my con respecto a su centro de masa comun.

De las Ecs. (3.15) y {3.17) se obtiene:

L2
P R (3.19)

2
ya que Fy = 0, se observa de la Ec. (3.16) que

T 9 +2 rh— 0
0 equivalentemente,

Ez% ( 2 é) —0. (3.20)

Las Ecs. (3.19) y (3.20) son las ecuaciones diferenciales de movimiento para
la particula m.

Al integrar directamente la FEc. (3.20) se obtiene:

h=r20 (3.21)

en donde A es una constante que representa el momento angular por unidad
de masa; de aqui que la Ec. (3.21) establezca que el momento angular de la
particula con respecto al foco de atraccién F' se conserve.

La forma en que la Ec. (3.19) estd planteada corresponde a una ecuacién
diferencial no lineal, en donde la variable independiente es el tiempo, sin
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embargo, es preferible resolver directamente para r como funcién de 6. Asi,

se efecttia el siguiente cambio de variable:

1
ro= -
%

al despejar  de la Ec.(3.21) se obtiene

9= hu?.

En suma, se encuentra que

d2
B2y dgl; — h2® = —
0 equivalentemente |
d?u H
@ TR

La solucidén general para la Ec. (3.26) tiene la forma

u=%+0605(9-—90)

(3.22)

(3.23)

(3.24)

(3.25)

(3.26)

(3.27)
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donde C y 6y son constantes.

Las constantes pueden evaluarse considerando el sistema cuando # = 8y. De
las Fes. (3.24) y (3.27), se observa que 7= 0 en ese instante; por lo tanto Ia
energia total e por unidad de masa es:

1 5 .2 m
= —ptg I ,
e 5" . (3.28)
1
= Ehgu‘?—,uu

Substituyendo u de la Ec. (3.27) en la Ec. (3.28) se obtiene:

2
e — th(ﬁJrC) ~p(ﬁ+0)

2 h2 h?
I TP I
= g o
despejando C resulta
u: o 2e
C = o + 7 (3.29)

donde se eligié arbitrariamente la raiz cuadrada positiva, ya que cualquier
cambio posterior de signo puede manipularse mediante la eleccion de .
No obstante, es evidente que la eleccion de 8y especifique la direccion de la
linea de referencia desde la cual 0 se mide, por lo que se fija 8 = 0 por
conveniencia, y como resultado, se obtiene la ecuacién de la érbita

7 [ 2eh?
u=33 (1 +4/1-+ e cos 9) (3.30)

r— “ . (3.31)
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Se observa que r = Ty, cuando & = 0; por lo tanto # se mide partiendo de
la linea dibujada desde F' al punto més cercano de la érbita.

e y h son ahora independientes de la posicién de la particula en una drbita
dada y se denominan constantes dindmicas de la 6rbita. Puede verse que para
un coeficiente de gravitacion g dado, el tamano y la forma de una drbita estdn
completamente determinadas por estas dos constantes.

El célculo de la tasa a la cual, la linea que une el centro de atraccién con la
particula recorre el drea, se obtiene como:

A = =20 (3.32)
= -h

se denomina velocidad de drea recorrida, y es constante para cualquier orbita
dada. De aqui la segunda ley de Kepler, que establece que la velocidad de area
recorrida de cada planeta es constante, ¥ que es equivalente al planteamiento
que hace el momento angular, debido a que el movimiento orbital de cada
planeta alrededor del Sol es constante.
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4. Geometria de la orbita

La ecuacién de érbita dada ya sea por la Ec. (3.30) o por la Ec. (3.31) es la
representacion en coordenadas polares de una clase de curvas denominadas
secciones cénicas.

Para propdsitos de este estudio, se presentan inicialmente las caracteristicas
geométricas mds importantes de dos tipos de secciones cénicas: el cfrculo y la
elipse. Con estas bases, se podrdn correlacionar las propiedades geométricas
de las érbitas circulares y elipticas con las constantes dindmicas e y h.

La ecuacion general de una seccién cénica escrita en términos de coordenadas
polares es: '

. 2
"= 1+ ecosé (4.1)

donde p es el semilatus rectum y € es la excentricidad; p es un pardmetro
que gobierna el tamano de la seccién cénica y representa el valor de r para
6 = £m/2; por otra parte, la excentricidad ¢ determina la forma de la seccién
cénica. '

4.1 Elipse y circulo

Para una elipse 0 < ¢ < 1, mientras que para el cfrculo, considerado como
un caso especial, se tiene que € = (. Una elipse puede definirse como el
lugar geémetrico de los puntos cuya distancia desde un punto dado [, es un
factor constante € multiplicado por su distancia desde una linea recta llamada
directriz Fig. (4.1). Alternativamente puede definirse también, como el lugar
geométrico de los puntos tales que la suma de sus distancias a los dos focos,
F y F, es una longitud constante 2a la cual es también la longitud del eje
mayor. La distancia entre los focos es justamente e veces la longitud del gje
mayor. Puede verse de la Fig. (4.1) que el semi eje menor b estd relacionado
con el semieje mayor a por la ecuacion
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b=avl—e2 (4.2)

Figura 4.1: Elipse.

De la Ec. (4.1) y de la Fig. (4.1) sc obtiene que el valor minimo de r, es
decir el perigeo, esta representado por

_ P
- (4.3)

= a{l—¢)

y de manera similar, el valor mdximo de r, el apogeo, esta expresado matemati-
camente por

_ p
fe = T (4.4)

= a(l+e¢).

De las Ecs. (4.3) y (4.4) se observa que

= % (15 +7a) (4.5)
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lo cual indica la razén por la que a es algunas veces conocida como la dis-
tancia media. También, se obtiene de estas ecuaciones una expresion para la
excentricidad €, esta es:

1
€=5 (re — 1p) . (4.6)

De cualquiera de las Ecs. (4.3) o (4.4) se encuentra que:

p=a (1 — 62) _ (4.7)

y por lo tanto, la ecuacién general para la elipse dada por la Ec. (4.1) puede
escribirse también en la forma siguiente:

a(l —€?)
= —
1+ ecosf

Eista es la ecuacion para una elipse en términos de sus constantes geométricas
ay e

(4.8)

El érea de la elipse puede calcularse distinguiendo que ésta es justo el drea
proyectada de un cfrculo de radio @ sobre un planc no paralelo, de lo que
resulta una deformacion de proporcién b/a para todas las lineas paralelas al
eje menor. De aquf que el drea total de la elipse es:
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5.

Conexiones entre las relaciones orbitales

5.1 Constantes dindmicas y geométricas

De la Ec. (3.31), se concluyé que tanto la dimensién como la forma de la
érbita estdn determinadas por las constantes dindmicas e y A; y por otra
parte, se encontrd que una seccidn cénica, puede expresarse en términos de
las constantes geomeétricas a y ¢.

Ahora, se determina como, las constantes dindmicas y geométricas estdn
relacionadas.

Para tal efecto, inicialmente se comparan las Ecs: (3.31) y (4.1) encontrin-
dose que:

2eh?
,_l..,, —_

. (5.1)

e=14/1

p= o (5.2)

Se encuentra también de las Ecs. (4.7} v (5.2) que el semieje mayor puede
escribirse alternativamente como

h? ,

o substituyendo ¢ de la Ec.(5.1) en la Ec. (5.3) se obtiene

_ P
a=x (5.4)

donde la eleccidon del signo corresponders ya sea al caso de la érbita eliptica
(-) (o al caso de la érbita hiperbélica (+) no estudiado en este trabajo). Se
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observa también que para una cierta masa m y un coeficiente gravitacional p
dado, el semilatus-rectum p, es solamente una funcién del momento angular,
v el semigje mayor o es solamente una funcién de la energia total.

Se han definido @ y g como cantidades positivas. Consecuentemente, se
observa de la Ec. (5.4) que la energfa total tiene que ser negativa para
una Orbita eliptica (positiva para una érbita hiprbdlica y cero para el caso
limftrofe, es decir, una drbita parabdélica).

De manera general, la energia total por unidad de masa es justamente la
suma de las energias cinética y potencial:

1o p
e vt~ =~ - (5.5)

donde v es la velocidad de la particula en érbita. Puede verse que tal energia
se conserva; por lo tanto, e puede considerarse como la energia cinética resi-
dual en la medida que 7 se aproxima a infinito. Para el caso de una 6rbita
eliptica, e es negativa y la particula no puede escapar debido a que la energia
cinética tiene que ser positiva o cero en todo momento.

De las Ees. (5.4) y (5.5), obtenemos la siguiente ecuacién:

v2=,u(2 :1:1) (5.6)

T a
Este resultudo, que se conoce como la integral wis-viva, es escencialmente
un planteamiento de la conservacién de la energfa, el cual indica un hecho
importante: s1 una particula a una distancia r desde el foco F' tiene una
cierta velocidad v, entonces, el semicje mayor de su drbita es el mismo, a
pesar de la direccidn en la cual la particula se mueve.

Para el caso particular de una érbita circular, se observa que r = a, y se
obtiene de la Ec.(5.6) que

o = g (e=0) (B
y de la Ee. (5.3),
N
e=—5 (e = 0). (5.8)
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Finalmente, conviene escribir de manera general la ecuacién para una seccién
cénica en términos de rp. De las Ecs. (4.1) y (4.3) se encuentra que:

5 (14 €)

= 5.9

1 4 ecosd (5.9)
esta ecuacion es valida para el caso eliptico (y también para el caso hiper-

bélico no estudiado). Ahora se define r, como el valor de 7 correspondiente
a f = m. Dela Ec. (5.9) se obtiene

rp {1 +€)
1—¢

Tq =

Tg— Tp

e+ Tp

€ =

(5.10)

(r, es negativo para el caso hiperbdlico, no estudiado).

5.2 Periodo de la érbita

El periodo T' del movimiento en una drbita elfptica se encuentra al dividir
el drea total entre la velocidad de drea recorrida. De las Ees. (3.32), (4.2) y
{4.9) se encuentra que

r - ™
A
oraiy/1 — €2

Pero de la Ec. (5.3) se observa que

h = +/pa(l— )

y por lo tanto el perfodo es

T = 27y = (5.11)
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Esta ecuacién es el planteamiento de la tercera ley de Kepler. Destacando,
que es aplicable exdctamente para el caso de una particula que estd siendo
atraida hacia un punto fijo por una fuerza que actda conforme al cuadrado
inverso de la distancia que la separa.

5.3 Anormalidad excéntrica, un replanteamiento de la ecuacién
de orbita

Ya se han descrito algunos de los factores mds importantes que influyen tanto
en la forma como en el tamano de las ¢rbitas circulares y elipticas, asociados
estos, con la fuerza de atraccion que actia en relacion al cuadrado inverso
de la distancia.

Ahora bien, cuando se introduce el factor tiempo dentro del anélisis, ya sea
para encontrar la posicién como funcidn del tiempo o vice versa, los cdleulos
se ven facilitados al introducir £, otro pardmetro geométrico denominado
anormalidad excéntrica, Fig. (5.1)

Recuerdese el hecho de que una elipse puede considerarse como la proyeccién
de un circulo de radio @ sobre un plano no paralelo, resultando un factor de
deformacion b/a para todas las Jineas que son paralelas al eje menor. Invir-
tiendo este proceso, se encuentra que el punto P sobre la elipse corresponde a
F'sobre el circulo auxiliar. El dngulo E que se mide con respecto al centro O,
y que da la posicion de P relativa al perigeo, se conoce como la anormalided
excéntrica. Por otra parte, el dngulo 8 que da la posicidén actual P, como se
ve desde el foco F', se conoce como la anormalidad auténtica. La ecuacion
que relaciona ' y 0 se encuentra de la Fig. (5.1) al distnguir que:

AP = éAP
" a
donde b/a es la relacién de deformacién.

De aqui

rsind = %(asinE) (5.12)
= av1—e’sink
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Figura 5.1: Anormalidades auténtica y excéntrica.

empleando la ecuacion general para la elipse dada en la Ec. (4.8), se obtiene

V1 —e2siné

inF = : 1
Sm 1+ ecosf (513)
También se observa de la Fig. (5.1) que
reosf =a{cos E —e). (5.14)

Ahora, si se elevan al cuadrado y se suman las Ecs. (5.12) y (5.14) se obtiene
la ecuacién de drbita en términos de la anormalidad excéntrica, esto es,

=a(l—ecosE). {5.15)
De las Ees. (5.14) y {5.15), se obtiene '

€+ cosf
sl = ——m——., 5.16
o8 14+ ecosf ( )

Finalmente, de las Ecs. (5.13) y (5.16), se obtiene otra ecuacién que relaciona
E'y 8, es decir

a1
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FE sin F

tan— = —— ;
an 2 14+cos (5 17)
. l—eta 7}
o 14¢ 112.

5.4 Cronometraje y ubicacién de la 6rbita
5.4.1 Orbita eliptica

Se obtendrd ahora una expresién que relaciona el tiempo con la posicién en
una orbita eliptica. Para ello se emplea la convencién de que el tiempo ¢ se
mide a partir del instante en que la particula pasa por el perigeo. Inicial-
mente, se retoma de la segunda ley de Kepler el hecho de que el radio vector
FP de la Fig. (5.1) recorre dreas iguales en tiempos iguales. De manera
similar, la lfnea "F recorre dreas iguales en tiempos iguales ya que, como se
vio, F'P es la proyeccién de F'F sobre el plano de la érbita, y todas las dreas
se veran reducidas de acuerdo con el factor constante b/a como resultado de
esta proyeccidn. El drea recorrida por F'F es el drea total multiplicada por la
fraccién de perfodo desde su paso por el perigeo, o ma®t/T. Sin embargo, esta
drea es justo el drea de un sector del dngulo F menos el drea del tridngulo
OF FP. Asi, puede escribirse

1 1
mer EagE - -2-(126 sin ¥

o empleando la Ec. (5.11)

L= \/;(E — esenky). (5.18)

Fsta ecuacién puede escribirse también en la forma:

27t
M = — 5.1
= (5.19)

= FE—¢sinF
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donde la anormalidad media M es el desplazamiento angular desde el perigeo
de una lfnea que se mueve a un ritmo angular promedio n = 2x/T. La Ec.
(5.19) se conoce como la ecuacion de Kepler y la tasa angular n se denomina
el movimiento medio.

Para calcular el tiempo requerido entre dos puntos cualesquiera 8, y £ en una
6rbita, simplemente se evalia t3 — ¢y, donde ¢, y #2 son los correspondientes
tiempos medidos desde el perigeo, Hsto se complementa en cada caso al
evaluar inicialmente la anormalidad excéntrica E a partir del conocimiento
de € y 8; entonces, el tiempo se obtiene de la ecuacion de Kepler.
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6. Orbitas cercanas a la Tierra (bajas) seguidas por
los satélites

En esta seccién se empleardn las ecuaciones obtenidas previamente con la fi-
nalidad de aplicarlas en el contexto orbital terrestre; ademds, se replantearan
algunas de estas en términos de proporciones adimensionales mas apropiadas
para que sean particularmente mds aplicables en este caso.

6.1 Orbita circular

Si el movimiento de un satélite se considera relativo al de la Tierra, puede
emplearse entonces el coeficiente gravitacional dado por la Ec. (3.18), es
decir

p= G (my + m,) : (6.1)

en donde m; es la masa de la Tierra y m, es la masa del satélite. Para el
caso de los satélites artificiales, se observa que m, < m; y por lo tanto puede
menospreciarse m, en el cdlculo de . También, la masa reducida en este
caso es justo la masa del satélite, como puede verse de la Ee. (3.11).

Otro enfoque expresa p en términos de la aceleracién gravitacional gp. Al
fijar la fuerza gravitacional por unidad de masa igual a la aceleracién en la
superficie de la Tierra, se obtiene de la Ec. (3.17) que

#o_
*@ = —g0

donde R es el radio de la Tierra;
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R = 6.373x10°m
gy = 9.814 m/s*
po= 3.986 x 10" m3/s?.

Supongase ahora, que un satélite se encuentra en una érbita circular con
respecto a la superficie de la Tierra, y ademds, que la resistencia aerodindmica
no existe. Al observar que la atraccion gravitacional por unidad de masa es
igual a la aceleracién centripeta, se obtiene

2
Jo = }Lg“

=

(6.3)

Ve =

o

0

a Orbita circular con respecto a la

g

donde v, es la velocidad del cuerpo en
superficie de la Tierra:

v = 7909 m/s.
De las Ecs. (7.2) y (7.3) se obtiene p en terminos de v,
b= Ryf (6.4)

Similarmente, para una drbita circular alrededor de la Tierra, la velocidad
v se encuentra igualando las magnitudes de las fuerzas gravitacional y cen-
trifuga por unidad de masa. Asi, en acuerdo con la Ec. (5.7),

o, empleando las Ecs. (7.3) y (7.4}, se obtiene
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Vo= Ve — (6.5} -

r

= R/

e

La energfa total se encuentra de las Ecs. (5.8) y (7.4); esto es

- Ru?
¢ = —0 (6.6)
go R’

2r

El periodo de una drbita circular rasante en la superficie de la Tierra es

 2nR
w,

5063 s
84.38 min .

T, =

Para una ¢rbita circular de radio r, se obtiene de la tercera ley de Kepler que
el perfodo es

T (%)3/2 P. 6.7)

6.2 Orbita en general con respecto a la Tierra

Supongase que un satélite tiene en un cierto punto de su érbita una velocidad
vy un dngulo de trayectoria de vuelo 4. El dngulo v es positivo si asciende
desde el plano horizontal local hacia el vector de velocidad v, como se muestra
en la Fig. (7.1).

Al conocer r, v, y v en un instante dado, es suficiente para calcular los
pardmetros principales de la 6rbita, ademsds de la orientacién del plano orbital
en el espacio, como se demuestra a continuacion:

56



Figura 6.1: Angulo de la trayectoria de vuelo de un satélite.

Primeramente se observa que el momento angular por unidad de masa es:

_ h = ruvcos~y (6.8)
de la Fig. (7.1) se tiene que
tany = —T» (6.9)
ré

También, de las Ecs. (5.5) v (7.4) se observa que

6= % 2 [(3)2 - 2?] . (6.10)

Ahora, de las Ecs. (5.4), (7.4), y (7.10), se obtiene una expresién para el
semieje mayor:

R .

=4 6.11) -

NI TR 19

donde el signo + corresponde a la 6rbita eliptica {el signo - corresponde al
caso de la 6rbita hiperbdlica). La excentricidad ¢ se encuentra de la Ec. (5.1)
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mediante la substitucién de las expresiones precedentes para e y h, resultando

SN2 soNE R R
- (L hd S v 2
€ \} 1 (R) (’Uc) (2 . Ug) cos? (6.12)

. g rp2 \2 5
€ = /sin®y 1_"1{?2" cos? 7. (6.13)

o

Hasta la Ec. (6.13) se han calculado las constantes dindmicas h y e asi
como las constantes geométricas a y € a partir del conocimiento anticipado
de v, v, y v en un instante dado, tal informacién se obtiene de los datos de
seguimiento para un caso practico.

Otro parametro de importancia es la anormalidad auténtica o, equivalente-
mente, la ubicacién del perigeo. De la ecuacion general de una seccién coénica,
se obtiene '

liﬂu—é)—q (619

cosf = —
el r

que al derivar con respecto al tiempo resulta

, ta, T
sm@:Eﬁ(l—e);. | | (6.15)
Dividiendo la Ec. (7.15) entre la Ec. (7.14) y observando que tan y =r /r 9,
se encuentra que :
+(a/r) (1 - %)
(a/r)(1—e) 1

Pero de las Ecs. (7.11) y (7.12), vemos que

N ORI WL GCA S
:I:T(l E)—R(’UC) cos” 7y

tan 0 — tan .
an T an -~y
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y por lo tanto

siny.cosy. (6.16)

5.
cos? y — % (“—;—“)
Finalmente, es conveniente escribir la ecuacién para la velocidad orbital en

~ términos de proporciones adimensionales. De las Ecs. (5.6) y (7.4), obtene-
mos

“tané =

T a

v* = R (2 + u) . (6.17)
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7. Datos que proporcionan las ecuaciones ideales
obtenidas.

De las ecuaciones obtenidas, se pueden mostrar ya los datos més relevantes
para un satélite que se mueve en una érbita circular, puediendo ir esta desde
los 220 km hasta los 2000 km de altura sobre la superficie terrestre.

Con la ayuda del lenguaje de programacién MATLAB, se muestra un con-
junto de gréaficas gue permiten visualizar el comportamiento de las siguientes

variables:

s De la Ec. (2.10) se obtiene la grifica de la intensidad del campo gra-
vitacional que experimenta el satélite en diferentes érbitas debido a la
masa de la Tierra, Fig. (7.1).

]
'

intens iad 22l vampe gravitacionat Ritkg)

s s . 1 1
: H i H .
s H f . ' . H '
' 3 3 2 e i '
' ' E h 5 v : I
i i ¥ s T T ¥ v
h ' : H ' B
' ' . . . « ' '
b 1 . 1 * 1 1 1
. : " 3 H H . L
T ' f : T i v v v
13 1} L] L] 13 1
' H : ¢ 12699 flon)'desde [ supericle tirestre
1] ] ) ¥ ¥ 1 ! *
H H

52 B

~1.56 L 1 £l 1 s 1
(X £ LX) ¥ a2 T4 1% 78 g

s
200 ] debde lo superfisie terrestre. 0L T @ ¢ IPHA NG 310

Figura 7.1: Intensidad del campo gravitacional que siente un satélite con
respecto a la altura de la drbita.
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e De la Ec. (6.5) se construye la gréfica de la velocidad del satélite para
distintas alturas de la 6rbita, Fig. (7.2):

vilscldzd ded zakd 18e [mis]

Figura 7.2: Velocidad del satélite con respecto a la altura de la drbita.

Tone

tyog

Te0r

Ts504

10y

Toom

1208

TR0

OO0 b e S R . g It
‘ a +  supetfide dela -
- H H . Tierra
[0 R, T . [ [ T IR
d h . v
( h '
1 b *
5800 H ; i H
L1 . . BE 3 ‘BE 2

4— 330 fkm} dksde fo superficle dofa Yierrs
;

_____________________________

________________________________________________________________________

£ 2080 ] doede la

akvm de 13 9 olla (o] wap®

s De la Ec, (67) se construye la grifica del periodo del satélite para
diferentes alturas de la érbita, Fig. (7.3):

» De la Ec. (7.6) se obtiene la energfa total (swma de las energfas poten-
cial y cinética) por unidad de masa para diferentes alturas de la drbita,
Fig. (7.4):
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Parte III

Analisis realista de la
trayectoria orbital seguida por
los satélites cercanos a la Tierra
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Los conceptos matemiticos detallados hasta aqui, serfan suficientes para des-
cribir la trayectoria de cualquier satélite que girara en torno a la Tierra bajo
condiciones ideales. Sin embargo, todos los satélites que se encuentran ac-
tualmente en cualquier tipo de érbita, se ven expuestos inevitablemente a
un conjunto de fuerzas y fendmenos que alteran su permanencia en dicha
trayectoria.

En esta parte, se proporciona en forma general un andlisis de los factores
principales que en la realidad alteran la trayectoria de un satélite, y que en
consecuencia, limitan su permanencia indefinida en una orbita.

Las fuerzas ejercidas sobre el satélite tienen diversos origenes, una de ellas
lo es el campo gravitacional producido por la Tierra. Este fue el eje del
analisis ideal al suponerlo con una atraccion radial uniforme. Sin embargo,
en la realidad, el comportamiento del campo no es uniforme, debido a la
morfologia de la Tierra, y tiene como se verd, una influencia importante para
que el satélite en érbita modifique su trayectoria.

Por otra parte, ya que el propdsito de este trabajo se restringe tnicamente
al andlisis de la trayectoria del movimiento de los satélites que se ubican en
¢érbitas cercanas a la Tierra, se tiene que [6]:

o Un satélite que se mueve por debajo de los 120 km, usualmente per-
manece en Orbita solo por unas cuantas revoluciones.

e Cualquier satélite que se desplace dentro de los primeros 100 km de
altura, saldrd inmediatamente de drbita debido a la resistencia aerodi-
ndmica enorme, sumergiendose en la atmoésfera baja para dejar una
estela incandescente.

o Los satélites que que se encuentran a 1000 &£m de altura sienten una
resistencia aerodindmica apreciable.

e Los satélites que exceden los 2000 &£m, dejan de experimentar considera-
blemente el efecto de la resistencia aerodindmica, pero se ven afectados
por otro conjunto de fuerzas que también alteran su trayectoria.

En consideracién a lo anterior, se define un satélite en una drbita cercana a la
Tierra u 6rbita baja, st se encuentra a una altura promedio de 1500 km. Fsta
consideracién es 1itil para valorar ordenes de magnitud y especificar limites
de validez para un satélite que se mueve en dichas érbitas.
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La fuerza gravitacional de la Tierra y la resistencia aerodindmica son los
factores que alteran de manera determinante la trayectoria orbital de un
satélite cercano a la Tierra. Sin embargo, también se suman a estas otro
conjunto de fuerzas que tienen una influencia mucho menor, como ejemplos
de ellas estan: La fuerza gravitacional lunisolar, el efecto de la radiacidén solar
directa y reflejada, los efectos de las mareas en la Tierra y en mucho menor
escala, la fuerza gravitacional ejercida por los planetas.

A continuacién se proporciona un andlisis de todas ellas, no obstante, es
importante presentar inicialmente un marco de referencia que nos permita
uhicar una posicién en el espacio.
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8.

Parametros utilizados como referencia orbital

Este estudio comienza con la descripcién de un marco de referenma que per-
mita ubicar por completo una posicién en el espacio.

Para ubicar cualquier punto sobre la superficie de la Tierra se consideran
inicialmente los siguientes conceptos:

Fl eje imaginario de rotacién de la Tierra atraviesa su superficie en dos
puntos: los polos norte y sur.

Si se traza un circulo que pase a través de los polos se denominard

meridiano; el meridiano que pasa por Greenwich Inglaterra es conoc:1do
como el primer meridiano.

El circulo de perfmetro mdximo que divide a la Tierra formarando los
hemisferios norte y sur se lama ecuador.

La latitud de-un punto cualquiera es su distancia angular con vétice en
el centro de la Tierra medida ya sea al norte o al sur del ecuador.

La longitud se define como la distancia angular con vértice en el centro
de la Tierra entre el primer meridiano y cualquier otro meridiano “sobre
el plano del ecuador”. La longitud puede medirse ya sea hacia el este
o hacia el oeste. Lo anterior se ilustra en la Fig. (8.1).

La ¢rbita eliptica més general, con el satélite ubicado en el plano del ecuador
terrestre se muestra en la Fig. (8.2). El centro de la Tierra se encuentra en
el foco 1!, mientras que el foco 2 se mantiene vacante.

Los sfmbolos indicados en la Fig. (8.2) representan:

a = semieje mayor

I Primera ley de Kepler.
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eje de
ratacion

o

paio[norte

hemisferio norte

T
Dngi;tud

hemisferio sur

Figura 8.1: Sistema de coordenadas bésico.

sernieje menor

perigeo, medido desde el centro de la Tierra
= apogeo, medido desde el centro de la Tierra
distancia desde el foco al centro de la drbita

o i YU o
|

m
i

excer_lt_ricidad
f = anormalidad auténtica, dngulo con vértice en el foco
entre la linea absidal {eje mayor) y el radio vector
trazado desde el foco al satélite en Orbita.
r = radio vector
Ke = p; semi— latus — rectum de la elipse.

En la seccién 3.2, se dijo, que el movimiento relativo de un sistema aislado
compuesto de dos cuerpos, puede reducirse al estudio del problema del mo-
vimiento de una particula que es atraida por una fuerza que varfa con el
inverso de la distancia al cuadrado desde un punto fijo. De lo que resulté la
ecuacion vectorial de movimiento, Ec. (3.9), que es equivalente a tres ecua-
ciones diferenciales escalares de segundo orden, por lo tanto, seis constantes
de integracién aparecen en la solucidén completa. Estas constantes, pueden
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Figura 8.2: Orbita eliptica generalizada.

evaluarse mediante el conocimiento previo de seis condiciones iniciales inde-
pendientes, tales como las componentes de posicion y velocidad relativas a
un tiempo inicial £g. El tamario, la forma y orientacién de la érbita, asf como
la posicién del cuerpo dentro de la érbita en cualquier tiempo ¢, estardn
determinados por los valores de estas seis constantes.

En lugar del empleo directo de estas seis condiciones iniciales, es mds con-
veniente utilizar otro conjunto de seis pardmetros independientes, los cuales
son equivalentes pero mas apropiados para determinar el tamafio, forma y la
orientacion de la drbita. Fstos se denominan elementos orbitales.

Por lo tanto, para construir el desarrollo matemstico realista de un sistema
orbital, se requiere definir un sistema de referencia que permita determinar
completamente la posicién de un satélite en su recorrido alrededor de la
Tierra. Para ilustrar el significado de los elementos orbitales, se constdera el
caso particular de una érhita alrededor de la Tierra Fig. (8.3).

El cuadro de referencia xyz es no rotacional con su origen C' en el centro de
la Tierra, y el eje positivo z es correspondiente al Polo Norte. Se elige ¢l gje.
positivo z para apuntar hacia la direccién del Sol, equinoccio de primavera,
esto es, a lo largo de la linea de interseccién entre el plano ecuatorial de la

N e
. . A T
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t z {gje polar notte)

satElite 1o orbitario

centro de [a Tierra  (© 4

linea de nodos
todo ascendente N

equinoccio
de
primavera T y

¥

plane ecuatorial

Figura 8.3: Pardmetros orbitales para describir la trayectoria orbital alrede-
dor de la Tierra vista desde e] satélite.

Tierra y el plano ecliptico®.

Asi, primero se definen los tres dngulos que dan la orientacién de la érbita
de los satélites en el espacio Fig. (8.4).:

e Inclinacién orbital 7, (0 < ¢ < 7). El d4ngulo i se mide entre el plano
ecuatorial y el plano orbital del satélite, o equivalentemente, entre el
e¢je del Polo Norte y el vector de momento angular. La definicién de la
inclinacion 1, es tal que si 0 < ¢ < /2 para un satélite que se mueve de
este a oeste, la érbita va en progreso, es decir, en la misma direccién
en que la Tierra rota. La inclinacién determina la latitud méxima
alcanzada por el satélite: la maxima latitud es igual a ¢ si 4 < 90°, o
(180° — ¢) si ¢ > 90°. Para 7/2 < 1 < m, la 6rbita es retrograda.

e Ascensién recta del nodo ascendente RAAN , (0 <0 < 2m).
El nodo ascendente NN, es el punto donde el plano de la 6rbita del
satélite cruza el plano ecuatorial con una componente de velocidad
dirigida hacia el norte. El dngulo €2, se mide hacia el este en el plano
ecuatorial entre la direccién del Sol, equinoccio de primavera, y el nodo

?Plano orbital de la Tierra.
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Polo Horte
satélite

Direccidn
de viaje

interseccion del plano de 1z orbita
con la esfera terrestre

Figura 8.4: Diagrama que define 4, €2, y w, desde la Tierra.

ascendente. Y es el punto fijo en el cielo conocido como el primer
punto de Aries o también equinoccio de primavera, €l cual sirve como
referencia para ubicar todas las posiciones de las estrellas. En realidad,
Y indica la interseccién entre plano de la ecliptica® y el ecuador de la
Tierra, no estd fijo en relacién a las estrellas, ya que el gje de la Tierra
tiene un movimiento rotatcional retrégrado alrrededor del polo de la
ecliptica, que produce un movimiento gradual de los equinoccios hacia
el oeste? una vez cada 26 000 afios; este movimiento es muy lento, y no
afecta las estimaciones de estudio.

La ascensién recta de una estrella medida hacia el este desde T, es
simplemente otro nombre para su longitud, y el dngulo €, o YCN,
pueden llamarse ya sea ascension recta del nodo ascendente, o sim-
plemente la longitud del nodo. La linea de interseccién de los planos
orbital y ecuatorial se denomina la Ifnea de nodos.

51 un satélite cruza el ecuador yendo de sur a norte en el equinoccio de
primavera RAAN=0°,

3Plano de la orbita terrestre alrrdedor del Sol.
1Precesion.
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e Argumento del perigeo w, (0 <w < 27). Especifica la direccion
CP del perigeo dentro del plano orbital. w, es el 4ngulo entre el nodo
ascendente y el perigeo medido siguiendo la drbita en la direccién de
movimiento; esto es, si w = 0°, el perigeo estd sobre el ecuador, y si
w = 90°, el perigeo estd en la latitud norte méxima. Especifica la
orientacién de la érbita dentro del plano orbital.

Fl dangulo formado por ON y OP, permanece fijo para un solo valor de
inclinacién. w es un dngulo entre 0° y 360°.

Los tres elementos orbitales restantes son el semieje mayor ¢, la excentricidad
¢ y, finalmente, el instante de tiempo al pasar por el perigeo, con referencia
al dngulo 6.

El tamano y la forma de la érbita estdn definidos mediante el semieje mayor
a v la excentricidad €, como se distingue en la Fig.(8.5).

Adem — P
apogeo

recciﬁn de
trayecteria

Figura 8.5: Diagrama que muestra el semieje mayor a y la excentricidad e.

El punto P donde el satélite se encuentra mds prdximo al centro de la Tierra
se denomina perigeo; la distancia CP del perigeo es a(1—€). Al otro ex-
tremo del semieje mayor se encuentra el apogeo A, en este lugar el satélite se
encuentra en e] punto mds alejado del centro del al Tierra, y CA=(1+¢). El
semieje mayor a puede considerarse como la distancia media desde el satélite
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al centro de la Tierra, en el sentido de que es el promedio de las distancias
del perigeo y el apogeo.

La tercera ley de Kepler asegura que a® es proporcional a T2, donde 1" es el
periodo de la drbita, es decir, el tiempo necesario para efectuar una revolu-
cidn.

Es conveniente definir también el movimiento medio n como 27 /1 asi la
tercera ley de Kepler puede expresarse como:

na® = (8.1)

con p la constante gravitacional de la Tierra igual a 398 600 [km3s*2] y n,
medida en radianes por segundo.

La ubicacion del satélite S en su d6rbita, puede especificarse mediante la
distancia angular que este hubo viajado realtiva al centro de la Tierra desde
su paso por el perigeo, esto es, el dngulo PCS en la Fig.(8.4). Este dngulo ¢
es la anormalidad auténtica.

Algunas veces se emplea como una variable angular la anormalidad media
M, la cual, si n es constante, esta dada por M = nt, donde ¢ es el tiempo
después de haber pasado por el perigeo.

De manera frecuente se hace referencia a los primeros tres componentes or-
bitales como elementos de orientacién orbital; y a los tltimos tres, como
elementos de dimensionamiento orbital.

En resumen, los valores de los seis elementos orbitales a, €, 7, €, w y &
especifican el tamano, la forma, y la orientacién de la drbita, asi como la
posicion del satélite a lo largo de la drbita para cualquier instante dado ¢.
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Fuerzas que alteran la trayectoria de un satélite en

orbita

La idea de una drbita casi circular se ha planteado como una aproximacion
adecuada a la geometria que tiene en realidad la Tierra, sin embargo, esa
trayectoria cast circular se ve alterada por los efectos de las siguientes factores:

e a) La no uniformidad de la atraccién gravitacional terrestre.

e b) La resistencia aerodindmica que surge del movimiento rdpido del
satélite a través de la atmdsfera superior.

e ¢) La atraccién gravitacional del Sol y la Luna.
e d) La presién de la radiacion solar.

e ¢) Otras fuerzas usualmente pequeiias, como la presién de la radiacién
solar reflejada por la Tierra y el efecto gravitacional de los demds pla-
netas. :

En las siguientes secciones se proporcionan explicaciones generales de cada
una de ellas:

9.1 Efectos del campo gravitacional terrestre

La presencia de los satélites en érbitas cercanas depende en gran medida del
campo gravitacional, el cual tiene en realidad un comportamiento no uni-
forme. La Tierra es apreciablemente achatada, siendo el didmetro ecuatorial
42.77 km mis grande que el didmetro polar, y los cambios producidos en el
campo gravitacional debidos a este achatamiento provocan la existencia de
dos perturbaciones muy significativas en la érbita de un satélite, estas son:

¢ 1) El plano de la érbita rota con respecto al eje de la Tierra en direccién
opuesta al movimiento del satélite, por lo que (si ¢ < 90°) el dngulo ©
mostrado en la Fig. (8.4) decrece gradualmente, mientras ¢ permanece
constante. Esta anormalidad se ilustra mds claramente como un avance
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o una regresién de la linea de nodos o ascencién recta del nodo ascen-
dente, RAAN en las Figs. (9.1) y (9.2). La tasa de cambio[6] de Q est4

dada por la Ec. (9.1)

. R 3.5 -5
O~ —9.964 (——) (1 - 62) cost [grados/dfa) . (9.1)

a

desgplazamienta
delafinea de nodos
hacia el beste
(regresion}
&i la drhita va en progreso
a& degir
B<i<90°

Figura 9.1: Precesién del nodo ascendente.

e 2) Il eje mayor de la érbita, o linea de apsides, rota en el plano orbital,
por lo que el argumento del perigeo w se incrementa [6] a un ritmo dado

por la Ec. (9.2)

3.5
e 4.982 (E)
. a

e Este incremento se relaciona més directamente a las drbitas elipticas,
va que para Orbitas circulares como es el caso de las 6rbitas bajas, tiene

-2
(1 - 62) (5 cos® | — 1) [grados/dia] . (9.2)
un efecto insignificante.
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e

desplazamiento
da la linea de nodos
hacia el este
{avance)
i la drbita es retrograda
ez decir
A0z 80°

Figura 9.2: Precesién del nodo ascendente.

Las Fes. (9.1) y (9-2) son aproximaciones, ya que solo expresan el efecto del
segundo armonico de zona ', siendo que en realidad, los arménicos de zona
més altos también contribuyen.

Ambos efectos suman varios grados por dia para satélites cercanos a la Tierra.

Por ejemplo, para una érbita casi circular a una altura media de 1000 km,
se encuentra gue

grod
dia |’

Q: —~6cose

grad

wee 3 (5 cosi — 1) Tia

LEl segundo ayménico de zona expresa. el efecto principal del achatamiento de la Tierra.
Cada uno de los arménicos de zona son idependientes de la longitud y corresponden a una
forma particular de la superficie equipotencial. :

, : -
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Asi,

Q| decrecerd de 6 F’"“d] a cero en la medida que ¢ se incrementa desde 0°

(érbita ecuatorial) hasta 90° (6rbita polar); pero w decrecers desde 12 [ ’"‘;d]
para 7 = 0° hata cero en i = 63.4°, la inclinacién critica, donde cos?i = 0.2.
Cuando 4 se incrementa arriba de 63.4°, w se vuelve negativo y w= —3 [%}
en ¢ = 90° para este gjemplo.

Estas rotaciones del plano de érbita y del eje mayor, resultan del achatamiento
de la Tierra y son las perturbaciones gravitacionales mas significativas.

Existen otras dos alteraciones de menor magnitud debidas a la asimetria
eslérica de la Tierra y tiene también efectos importantes.

3) Oscilacién Norte-Sur

La asimetria norte-sur es usualmente conocida como el efecto “forma
de pera”[6]: Con respecto al ecuador, el nivel del mar en el Polo Norte
es 45 m mds alto que el nivel del mar en el Polo Sur, y la consecuente
asimetria norte-sur del campo gravitacional produce una oscilacién en
la excentricidad ¢, sin alterar el semieje mayor a. Esta oscilacién tiene
al igual que el argumento del perigeo w, el mismo periodo, y si € no
es muy pequedio (generalmente no menor que 0.02), puede considerarse
proporcional al sinw [6]. La distancia del perigeo a(1 — €) puede expre-
sarse entonces como:

a(l —¢) =Q ~ Bsinw, (e > 0.02) (9.3)

en donde () puede suponerse constante en ausencia de la resistencia
aerodindmica. La amplitud B%[6] de la oscilacién depende en gran
medida de la inclinacién y toma valores muy grandes en inclinaciones
cercanas a 63.4°, porque w es entonces muy pequefio y la perturbacién
puede consolidarse progresivamente através de varios anos.

No hay una férmula simple disponible para B, pero tomando B =
8sini [km| es correcta para una amplitud de oscilacién de un [km] si
0 <4 < 54°, y correcta para 2 [km] i 71° < 4 < 90°. Para la mayorfa
de las inclinaciones, B > 0, y a (1 - ¢) tiene por lo tanto, un minimo

2 Rsmz 1 s
B= [ J3 — gy (términos en Js, J7,.. )J
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en w = 90° (vértice norte). En inclinaciones entre 63.4° y cercanas a
66°, donde B < 0, el minimo de a{1 —¢€) estd en w = 270° (vértice sur).

Cuando € < 0.02, la variacién de € con con respecto a w en ausencia
de resistencia aerodindmica estd representada mds apropiadamente en
forma de un circulo en el plano (¢, w), esto es, con € como coordenada
radial y w como coordenada angular. El centro del circulo estéd sobre
el gje esinw, a una distancia % desde el origen.

Ya que la resistencia aerodindmica en el perigeo es crucial para determi-
nar los efectos que la atmdsfera ejerce sobre una érbita, esta oscilacién
que comprende varios kilometros en la altura del perigeo es una per-
turbacién de magnitud importante. '

4) Desplazamiento longitudinal:

El achatamiento de la Tierra en los polos se conoce desde hace siglos,
sin embargo, otras irregularidades en la forma de la Tierra se des-
cubrieron hasta que los satélites artificiales fueron lanzados. Una de
ellas muestra que el plano ecuatorial no es circular, por lo que la Tierra
es descrita mds apropiadamente como un elipsoide triaxial, y no como
un elipsoide de revolucién con respecto al eje polar[3]. Apesar de lo an-
terior, es posible demostrar que incluso un modelo simétrico triaxial no
describe completamente el potencial gravitacional de la Tierra. Para
las 6rbitas bajas, el efecto que produce la irregularidad ecuatorial se va
promediando a cero después de varias revoluciones en la medida que el
satélite es atraido primero en un sentido y despues en otro.

En virtud de la triaxialidad de la Tierra, la fuerza de atraccién gravi-
tacional se carga hacia la protuberancia ecuatorial més cercana, y no
exactamente hacia el centro de la Tierra; lo que crea una componente
de fuerza que actida ya sea en la misma direccion o en la direccion
opuesta a la velocidad del satélite.

Si la fuerza actia en la misma direccidn, se incrementard la energia,
lo que significa un incremento en la altitud, es decir, en el radio de la
6rbita, en consecuencia, hay un incremento en el periodo de la 6rbita
y un descenso en la velocidad promedio. Asi, la fuerza que actia en
la. misma direccion que la velocidad, provoca una disminucion de la
velocidad promedio. Por lo tanto, una fuerza dirigida hacia el este
incrementard un desplazamiento hacia el ceste.
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Contrariamente, si la fuerza se opone a la velocidad, la energia decre- -
cerd. Esto significa un descenso en la altitud, un descenso en el periodo
de la érbita, vy un incremento en la velocidad promedio. De esta ma-
nera, una fuerza dirigida hacia el ceste incrementra el desplazamiento
hacia el este.

En cada caso, las componentes de la fuerza gravitacional estan dirigidas
hacia la protuberancia ecuatorial Fig. (9.3).

L.a direccion de la aceleracion del desplazamiento del satélite es con-
traria a la protuberancia ecuatorial, y la direccion de la aceleracién
longitudinal estara dirigida hacia dos puntos que son casi opuestos uno
del otro: El primer punto se ubica alrrededor de los 75°E, sobre un
punto cercano a Sri Lanka, en el Océano Indico. El segundo punto se
encuentra a 252°FE (o 108°0) sobre el Océano Pacifico, en las costas de
Ecuador|3]. Este efecto es causado por irregularidades muy pequedias
en la distribucién de la masa de la Tierra. La protuberanncia ecuatorial
es equivalente a una diferencia menor a 100 [m] entre los dos puntos
sobre el ecuador.

aceleracion del  aceleracion del
desplazamiento  desplazamiento

’,.—-"' 1.\ satélite

" Atraceion gravitacional

corte tranzversal
sobre el plano ecuatorial

Tierra

Figura 9.3: Desplazamiento longitudinal debido a la no circularidad del plano
ecuatorial de la Tierra.

Fn resumen, las perturbaciones érbitales causadas por la anormalidad geo-
métrica de la Tierra, se indican en los puntos siguientes:
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1. Si¢ =634° o4 = 116.6°, no hay rotacién de la linea de apsides, pero
hay regresién nodal, es decir precesion.

2. Cuando w es positivo, i < 63.4° 04 > 116.6°, la rotacién del argumento
del perigeo sigue la misma direccién del satélite.

3. Cuando w es negativo, i > 63.4° 04 < 116.6°, la rotacién del argumento
del perigeo es opuesta a la trayectoria del satélite.

4. Para i = 90° no hay regresion nodal, sin embargo hay rotacién de la
linea de apsides si la 6rbita es eliptica. :

5. La rotacién de la linea de apsides para una dérbita circular no
tiene significado, y no existe precesién si i = 90°,

9.2 Resistencia aerodinamica

¥l efecto perturbador que produce la resistencia aerodindmica sobre la or-
‘bita de un satélite, es muy diferente del que produce el campo gravitacio-
nal. Ademds de que es dificil obtener un modelo matemstico que represente
fielmente el comportamiento de la atmosfera debido a su gran cantidad de
variaciones.

Son particularmente importantes en la evaluacion del efecto que la resistencia
aerodindmica tiene sobre un satélite, las variaciones de su densidad con el
tiempo, as{ como sus variaciones con el dia y la noche, pero sobre todo, la
dependencia que existe entre su densidad y la actividad solar.

Ya que la densidad del aire decrece répidamente a medida que se incrementa
la altura sobre 1a Tierra, un satélite con una érbita de excentricidad aprecia-
ble se ve afectado mas fuertemente por la resistencia aerodindmica en una
seccién pequena de la drbita, a saber, donde este se encuentra més cerca de la
Tierra. Inicialmente, se considera que el efecto de la resistencia acrodinamica
retarda el paso del satélite a medida que este pasa por el perigeo de su dérbita,
consecuentemente, el satélite no puede moverse tan lejos de la Tierra en el
apogeo subsecuente, asi, la altura del apogeo se reduce mientras la altura
del perigeo permanece casi constante. La orbita contraida y transformada
casi en un circulo, se muestra en la Fig. (9.4), los elementos orbitales a y €
decrecen de manera uniforme, mientras a (1 — ¢) decrece muy lentamente.
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Perigeo

bj

a)

aj Orhita inicial
b} Orbita a media vida del satélite
c} Orbita cuando el 85% de la vida del satélite esth consumida

Figura 9.4: Contraccién de una drbita eliptica bajo la accion de la resistencia
aerodindmica.

Las trayectorias empleadas para los satélites de ¢rbitas cercanas a la Tierra
no son totalmente circulares aunque su aproximacién es considerable.

Si la Tierra se considerara esférica, una drbita circular se mantendria ini-
cialmente en la misma trayectoria circular, y los efectos producidos por la
resistencia aerodindmica reducirfan solamente a a a un ritmo creciente, por
lo que el satélite se moverfa en espiral.

Por otra parte, si la atmosfera fuera estacionaria y esférica, a y € serfan los
tnicos elementos susceptibles de alteracién bajo la accién de la resistencia
aerodindmica. Pero en realidad, en los limites de 120 a 2000 km de altura,
la atmdsfera rota aproximada pero no exactamente a la misma velocidad
gue la Tierra, y esta rotacién expone al satélie a fuerzas laterales pequenas
las cuales alteran suavemente la orientacion del plano orbital, conduciendolo
lentamente a cambios pequefios que causan incrementos en la inclinacién
y a cambios también pequenocs y periddicos en §2. No obstante, y ya que
la atmosfera es achatada como la Tierra [6], la consecuente asimetrfa en la
resistencia aerodindmica alterard w en una magnitud usualmente pequena,
pero que puede llegar a incrementarse para drbitas cast circulares.

En términos cuantitativos, la fuerza que ejerce la resistencia aerodindmica
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sobre un satélite cuando este se mueve en una drbita que se encuentra por
debajo de los 800 [km] sobre la superficie terrestre [4] puede expreserse como

1
D= —ECDA,OL’2 (9.4)
donde
Cp = -coeficiente de resistencia aerodindamica
A = seeccidn transversal de drea
p = densidad atmosférica
v = velocidad del satélite

Esta ecuacion pierde precisién arriba de 500 [km).

Al emplear la ecuacién de movimiento, Ec. (3.19), se podrd determinar el
efecto que la resistencia aerodindmica tiene sobre una ¢rbita circular. Esto se
manifiesta como una disminucién del radio de la érbita, entonces, el intervalo
de tiempo que tiene que transcurrir para que la érbita decrezcal4] de un radio
inicial 79 a un radio final 7, estd dado por

_VARpth-vVEBeth

At
B\/up

(9.5)

Con

hg = altitud inicial

h1 = altitud final

densidad atmosférica promedio
% _

2m

©
i

Es claro que en este proceso, habrda un trabajo realizado por la fuerza de
la resistencia aerodindmica en contra del satélite por cada revolucién dis-
minuyendo el radio de su ¢érbita, y serd igual al cambio de la energfa total,
asi
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W = ALK

I1mpy
R

El cambio en el radio Ar ocurrird en el lapso de tiempo At =T, siendo T el
perfodo de la érbita, Ec. (5.11). Asf

Ar = —4xBpr. | (9.6)

Para un régimen de altitud limitado, la densidad atmosférica puede aproxi-
marse mediante la siguientel4] funcién exponencial

z
P = PoeXp (*"/\“)

siendo

py = densidad en un punto especifico
z = altitud del nivel de referencia,
A = altura de la escala de densidad

Ahora bien, un modelo m4s realista puede desarrollarse al considerar una Or-
bita eliptica/4]. En este caso, la resistencia aerodindmica afectara la longitud
del eje semimayor a y por lo tanto, la excentricidad ¢ de la ¢rbita se verd
también alterada en cada revolucidn que el satélite de. La variacion de tales
pardmetros se expresa matematicamente como:

Aa = —4nBpya® exp (—c) [(1 + g?) Iy(c) + (26 - g%) I (c)] (9.7)

Ae = —4nBpya (1 - 62) exp {—c) {Efg (c) + (1 - —i—) Il-(c)} (9.8)

con
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c= —

A
Iy, I son funciones de Bessel modificadas de 6rden 0 v 1 respectivamente®.

Bajo el mismo efecto, el cambio en la altura del perigeo por cada revolucién
es

AV —~——Bp0a2 2

(9.9)

C C

mientras que el cambio en la altura del apogeo en cada revolucion esta dado
por '

Arg = —4Bpya® (1 + 2€) 4/ —2§~ (9.10)

La proporcion en la que cambia Ary, con respecto al cambio de Ar, se obtiene
tacilmente

Ar
2 x4 .1
Ar, c (9.11)
_ dge
DY

Cuando se obtienen valores grandes de ¢ el ritmo de cambio del perfodo se

expresa como
- 12

T= -3 —TIB Pl
c

La funcién de Bessel modificada de érden k para valores de x grandes representada
por la expansién asintdtica en series es:

exp() |, _m-1 (m-1){m-9) {m—1)(m—9){m—25)
Ve | e T 2 (8x)2 3! (8z)® -

donde m = 4k2.

I (z) =
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Finalmente, la forma geométrica del satélite juega un papel importante en el
efecto que sobre este tiene la resistencia aerodindmica, prefiriéndose bésica-
mente en su disefo las formas cilindricas[6]. Desde luego, la geometrfa propia
del satélite se ve afectada debido al arreglo de las fotoceldas requeridas para
su obtencién de energia.

9.3 Efectos lunisolares

Las ¢rbitas de los satélites se ven también perturbadas por la atraccién gra-
vitacional del Sol y de la Luna.

Los efectos de la atraccién gravitacional lunisolar son generalmente pequerios
y periodicos: asi los cambios en la distancia del perigeo raramente exceden
2 km para un satélite de ¢rbita baja con € < 0.2[6], a pesar de que cambios
mucho mds grandes ocurren para ¢érbitas altamente excéntricas.

Los cuatro pardmetros orbitales €, ¢, {2 y w se ven afectados, permaneciendo
linicamente a constante.

La fuerza gravitacional lunisolar cambia el plano de la érbita del satélite,
siendo esta fuerza la misma que produce las mareas en la Tierra.

Cuando el plano de la érhita est4 inclinado con respecto al ecuador, el satélite
oscilard diariamente de norte-sur, estas oscilaciones incrementaran a diario
su amplitud. Si el Sol o la Luna no estdn en el plano ecuatorial, hay una
componente norte sur de esta fuerza, la cual cambiard también el plano de
la érbita del satélite.

Es importante distinguir que la aceleracién producida por la Luna, es casi el
doble de la que produce el Sol.

9.4 Presion de la radiacién solar

Las perturbaciones debidas a la presién de la radiacién solar son también
pequeilas para los satélites de construccidén normal en una drbita baja, pero
pueden llegar a ser mucho més grandes para satélites con forma esférica, los
cuales tienen relaciones drea a masa muy grandes. Los efectos de la presién de
la radiacién solar son usualmente perfodicos, y todos los elementos orbitales
se ven alterados si se toma en cuenta la sombra de la Tierra[6].
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La presién debida a la radiacién electromagnética es S./c, y una estimacién
aproximada de la aceleracion debida a la radiacion es(3]

S:A
=Tk G .
o= 22 9.12)

donde

8. = constante de flujo solar ~ 1370 [W/ mz]

A = secci6n de drea ihuninada del satélite [mg]

m = masa del satélite [kg]

¢ = velocidad de la luz [m/s]

S,/c = ritmo de cambio de la presién de la radiacién = 4.57 x 107° [N / mz]

La aceleracién exacta depende de si la radiacién es reflejada, y de serlo, en
que direccién.

La presion de la radiacién solar es la fuerza externa principal que afecta la

- forma circular de la ¢rbita. Al amanecer, en el tiempo local del satélite, la
fuerza es opuesta a la velocidad del satélite frenandolo. El efecto principal de
esta fuerza se manifiesta 12 horas después, cuando la altura del satélite se ve
disminuida. Contrariamente, al anochecer, la fuerza estd en la misma direc-
cién que la velocidad del satélite, por lo que su velocidad se ve incrementada.
Al volver amanecer, el satélite habrd incrementado nuevamente su altitud.
El efecto dependerd en gran medida de la relacién masa-drea del satélite.

La presién de la radiacién solar, asf como la resistencia aerodindmica, es una
fuerza que actia sobre la superficie, y su efecto es proporcional a la relacién
drea a masa del satélite. En alturas por arriba de 600 km, la presién de la
radiacion solar excede la fuerza de la resistencia aerodindmica y es necesario
evaluarla, aunque, la resistencia aerodindmica se mantiene generalmente con
mayor influencia, debido a que la presién de la radiacién solar es tipicamente
periédica en sus efectos.
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9.5 Otras perturbaciones

Son fuerzas que es necesario tener en cuenta para oOrbitas especiales, o en
el andlisis y la determinacién de 6rbitas con un grado de precisién elevado,
estas incluyen la presion de la radiacién solar reflejada por la Tierra; los efec-
tos gravitacionales de las mareas; efectos de relatividad, v las perturbaciones
gravitacionales planetarias. También son necesarios de considerar los efectos
de la nutacién u oscilacién periédica del eje de la Tierra, causada principal-
mente por la atraccién lunar, y por los efectos de la precesién del gje de la
Tierra, es decir, el movimiento retrégrado de los puntos equinocciales o de
interseccion del ecuador con la ecliptica, por el que se anticipan las estaciones
debido a un cambio lento de la direccién del eje de la Tierra.

Para los satélites expuestos a una resistencia aerodindmica elevada, todos
estos efectos son muy pequenios comparados con las consecuencias debidas a la
resistencia aerodindmica, siendo en general mas insignificantes que los errores
originados por las aproximaciones necesarias de la teorfal6]. Sin embargo,
para Orbitas muy precisas de resistencia aerodindmica débil, algunas de las
fuerzas mencionadas anteriormente pueden ser de magnitud similar a las de
la resistencia aerodindmica y es fundamental tenerlas siempre en cuenta.

9.6 Resumen de perturbaciones

Se ha descrito de manera general como las tres principales fuentes de per-
turbacidn: gravitacional, atmosférica y lunisolar afectan a los elementos or-
bitales en varios sentidos. Para satélites en drbitas cercanas a la Tierra y de
construccion normal, es decir no esféricos, los efectos se resumen de manera
1til, en la tabla ITI.

Tabla ITT

Caracteristicas de las fuerzas que alteran la trayectoria orbital.

Creciente Crecienle Perigdica Periddiea

Grande Pequena Moderada Peyueiia
Gravitucional Q‘ w — € @', Q, w
Atmoslérica o, € ’L — Q, w
lunigolar — — -— Cl., €, 'E'| Q, W
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Aqui, creciente significa que se cansolida progresivamente; las perturbaciones
periddicas tienen generalmente ciclos entre un mes y un ano. Las perturba-
ciones grandes pueden ser tanto como 100 km por dia o mds, aunque las
perturbaciones atmosféricas son dnicamente grandes, cuando el perigeo estd
préoximo a la Tierra y consecuentemente la resistencia aerodindmica es severa;
contrariamente si la resistencia es débil, las perturbaciones atmosféricas se
transferirdn a la columna “pequena”. Las perturbaciones moderadadas son
del orden de 10 &m por mes; los efectos pequefios raramente exceden 1 6 2

kmn[6].

Para su estudio, los efectos producidos por las fuerzas que perturban fuerte-
mente pueden separarse bastante bien. As{, los efectos de la resistencia ae-
rodindmica pueden disociarse para estudiar los efectos del campo gravita-
cional, mientras los prineipales efectos del campo pueden aislarse antes de
analizar los cambios producidos por la resistencia aerodindmica.

La resistencia aerodindmica es tipicamente responsable de finalizar con la
vida del satélite a través de la reduccién continua de o y €, como se muestra en
la Fig. (9.4), Algunas veces, sin embargo, otras fuerzas controlan el tiempo de
vida: oscilaciones grandes de €, y consecuentemente en la altura del perigeo,
pueden deberse a las perturbaciones gravitacionales Iunisolares si la érbita
tiene excentricidad grande (>0.5), o por la presién de la radiacién solar si
el satélite es de tipo estérico. Estas oscilaciones pueden tener una influencia
decisiva en la vida del satélite, ya que pueden atrapar al perigeo en una altitud
muy baja, en donde la resistencia acrodindmica es fuerte y puede causar un
rapido decaimiento de la orbita. Otra posibilidad es una érbita que esté
en resonancia® con respecto a las perturbaciones lunisolares, causando que la
altura del perigeo decrezca progresivamente conduciendolo hacia la atmdsfera
baja, terminando asf con la vida del satélite.

La ¢rbita contraida de un satélite por la accién de la resistencia acrodindmica
puede pasar através de varias de estas resonancias durante su vida, y si su
paso es bastante lento durante la resonancia, la perturbacién puede volverse

1Las frecuencias particulares para las cuales la frecuencia orbital del satélite se vuelve
pequenia. son denominadas frecuencias resonantes; estas son particularmente vitiles en la
evaluacion de los coeficientes de potencial correspondientes. Por ejemplo, la respuesta mds
fuerte del satélite al campo gravitacional ocurre para las frecuencias resonantes, esto es,
todo satélite es especialmente sensible a sus propias frecuencias de resonancia. El efecto
resonante se manifiesta como: 1) variaciones en la inclinacién de la 6rbita, y 2) alteraciones
en la excentricidad de la drbita.
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muy grande afectando el andlisis de las variaciones debidas a la resisten-
cia aerodingmica. Como se aprecia, el efecto de las resonancias siempre es
necesario tenerlo en cuenta en los analisis orbitales.

Algunas érbitas especiales son resonantes con respecto a las perturbaciones
lunisolares, consolidando progresivamente sus efectos en lugar de que sean
perfodicos. Para estas Orbitas, las perturbaciones lunisolares son especial-
mente importantes v es necesario tomarlas en cuenta antes de que los cambios
debidos a la resistencia aerodindmica sean evaluados.

Estas orbitas especiales son inusuales, y cerca del 95% de todos los satélites

(aquellos de construccién normal en érbitas no resonantes que no son dema- -

ciado excéntricas) estdn expuestos a la friccion originada por el rozamiento
con el aire.

Finalmente, se tiene que las variaciones de la gravedad con la longitud gene-
ralmente producen solo perturbaciones pequenas y periodicas en los elemen-
tos orbitales, las cuales no son importantes cuando se discuten los efectos pro-
ducidos por la resistencia aerodindmica en cientos o miles de revoluciones. Sin
embargo, los efectos de las variaciones longitudinales en la gravedad pueden
ir consoliddndose gradualmente para érbitas resonantes especiales, las cuales
repiten todos los dfas su curso sobre la Tierra.
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10. Datos que proporcionan las ecuaciénes reales
obtenidas.

Las ecuaciones que expresan de manera aproximada el efecto que tienen las
fuerzas reales que alteran la trayectoria orbital de un satélite se ilustran a
continuacién mediante graficas. La informacién permite decidir en cuanto a
1a eleccién de los pardmetros que debe tener la érbita para que ésta resulte
ser dptima.

La Fig. (10.1) es el resultado de graficar la Ec. (9.1), correspondiente al

desplazamiento de ) debido al efecto de la no uniformidad de la fuerza de
atraccién grevitacional. Lo interesante aquf, es que si la érbita se encuentra
en cualquier plano polar, es decir a 90° con respecto al ecuador, la 6rbita
no siente el efecto de la precesién causada por el campo gravitacional de la
Tierra. : :

Como la 6rbita tiene una excentricidad muy préxima a cero, su forma es
casi circular, y por lo tanto no estd sujeta a la rotacion del eje semimayor
expuesta por la Ec. (9.2).

Fn la Fig. (10.2), se muestra la reduccién del radio de la érbita causado por
el efecto de la resistencia aerodindmica, puede observarse como casi desde
los 1000 [km] de altura, el efecto de la resistencia es prictimamente nulo.
Los datos de la densidad atmdéstérica fueron obtenidos de tablas elaboradas
a partir de los datos enviados por satélites experimentales (apéndice B[4]).
Los puntos de la Fig. (10.2) resultan de evaluar la Ec. (9.6).

Utilizando la Ec. (9.5), puede mostrarse de manera grafica en la Fig. (10.3)
el tiempo que tiene que transcurrir para que la orbita vaya disminuyendo
gradualmente su altitud desde los 1000 [km] sobre la superficie de la Tierra
hasta los primeros 50 [km]. De la grafica es claro deducir, que la drbita
permanecerd en su trayectoria durante mucho tiempo cuando se encuentre
por arriba de los 1000 [km].
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Figura 10.1: Desplazamiento de la érbita causado por la fuerza gravitacional.

En cuanto a los efectos que tiene la fuerza gravitacional lunisolar y la presién
de la radiacién solar, estos pueden considerarse pequehos comparativamente
con los expuestos anteriormente.
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Figura 10.3: Decaimiento de la érbita debido a la resistencia aerodindmica.

Las alturas se consideran desde la superficie terrestre.
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Parte IV

Conclusiones
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Los beneficios que representa la utilizacion de los satélites como medio de
comunicacion a distancia son determinantes.

El uso de otras ¢rbitas diferentes a las geoestacionarias se plantea como
una posibildad viable para satisfacer la necesidad creciente de servicios de
COMUIHCacion.

Los antecedentes histéricos descritos, muestran la importancia que en un
principio representé la utilizacién de las drbitas cercanas a la Tierra. Fueron
estas la realizacién de todo el material tedrico con que se contaba dede hace
mds de cuatro siglos. Con ello, se logré comprobar que la utilizacién de
orbitas a mayores alturas era posible, impulsando también la evolucién tec-
nolégica de los satélites y mejorando por mucho la manera de efectuar la
comunicacion.

La idea de retomar las ¢rbitas bajas mediante el empleo de constelaciones de
satélites ligeros muy evolucionados, se plantea como una posibilidad eficaz
para cubrir hoy en dia las necesidades crecientes de comunicacién mévil,
global e ininterrumpida de voz y datos a un costo accesible.

Para entender con facilidad el movimiento en una érbita cercana alrededor
de la Tierra, se plantearon y desarrollaron los conceptos matemadticos més
relevantes a través de un tratamiento idealizado, empleando para ello, un
conjunto de leyes fundamentales; estas son:

e a) Las 3 Leyes de Kepler
e b) La ley de la gravitacién de Newton

e ¢) Las leyes de movimiento de Newton.

La dindmica de la interaccién entre dos particulas en donde una se supone
mucho menor en comparacién con la otra, fue el modelo empleado para re-
presentar el comportamiento de un satélite y la Tierra. Aqui, la tinica fuerza
considerada fue la atraccién gravitacional que ejerce la masa mds grande
sobre la pequefia, que ademds, fue supuesta uniforme en todos sus puntos.

De este andlisis, se obtuvo una relacién importante, la Ec. (3.30), que es la
ecuacién de orbita.

A través de grificas se muestran los valores que adquieren las variables mds
relevantes obtenidas que expresan como se comporta el satélite en una orbita
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baja. Estas variables son:

¢ a) La intensidad que ejerce el campo gravitacional terrestre sobre el
satélite a diferentes alturas.

e b) La velocidad del satélite en funcién de la altura de la érbita.
e ¢) El perfodo de revolucién para €l satélite en cada altura de la érbita.

e d) La energia total del satélite por unidad de masa de acuerdo con la
altura de la érbita.

Las ecuaciones utilizadas en cada caso fueron: (2.11}, (6.5), (6.7} y (7.6).

Estos resultado nos permiten disponer de informacién completa en cuanto a
la trayectoria idealizada del satélite en una drbita baja.

Hasta este punto,. la teorfa estd lista para incluir los efectos reales del movi-
miento de un satélite en drbita.

La ubicacién de la posicién de un satélite en el espacio a través de un conjunto
de pardmetros fue la primera tarea elaborada, lo cual permitié tener un marco
de referencia completo. LBl resultado fue la descripcién de los siguientes seis
elementos orbitales a, e, %, 2, w y & que fueron tratados con detalle.

Posteriormente, del andlisis realista se observé que las fuerzas que alteran
mayormente a los elementos orbitales que identifican el movimiento de un
satélite en una érbita baja, son principalmente de dos tipos:

e a) Las causadas por la no uniformidad del campo gravitacional, debido
a las irregularidades de la forma de la Tierra.

e b) Las causadas por el efecto de la resistencia aerodindmica.

La primera es de tipo periédica, es decir, “mas predecible”, mientras que
la segunda, refleja un comportamiento contrario dada la naturaleza de la
atmosfera, ademds de que puede irse consolidando gradualmente.

Los efectos gravitacionales lunisolares y las perturbaciones causadas por otras
fuerzas como la presion de la radiacion solar reflejada y el efecto gravitacional
planetario no son tan relevantes para el caso de una 6rbita cercana a la Tierra.

Los dos efectos principales son mostrados graficamente en las Figs. (10.1},
(10.2) v (20.3), de donde se obtienen resultados interesantes.
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Es importante mencionar, que la forma de la construccién del satélite tiene
una influencia determinate, ya que la relacién drea-masa, como es el caso
de los satélites esféricos, permite recibir mayores efectos de las fuerzas que
actian superficialmente como la resistencia aerodindmica y la radiacion de
la presion solar. :

Del efecto de las fuerzas que alteran la trayectoria se concluye, que las ¢rbitas
permitidas para una constelacion de satélites es casi circular, vy que para
consideraciones generales puede suponerse sin mayor problema como circular,
siendo las mds apropiadas las que se encuentran en los planos polares (90°)
con respecto al ecuador. En cuanto a la altitud, una 6rbita a 1000 {km] desde
la. superfice terrestre se considera como una buena alternativa.,

El calculo del mimero de dérbitas y de satélites por drbita que forman una
constelacion que logra una cobertura global en tiempo real e ininterrumpida,
estd sustentada en consideraciones de trigonométria esférica espacial, que se
ve reflgjada en la Ec. (1.1), aunque en esta, no se incluyen los efectos de las
perturbaciones causadas a los elementos orbitales.

El desarrollo de una serie de cédigos programados en MATLAB, permitié
obtener resultados graficos importantes, as{ como también desarrollar esti-
maciones materndticas que de otra forma hubieran resuitado muy extensas.

Finalmente, este trabajo es una aproximacioén inicial para correlacionar los
efectos de las fuerzas que alteran la trayectoria ideal de un satélite en una
orbita baja, con la finalidad de poder predecir de manera aproximada la vida
1itil de una constelacién de satélites en el espacio. Aunque esto no podra
determinarse con exactitiud, va que las cambios producidos sobre todo en la
atmdsfera permitirdn hacer solo aproximaciones.

Asf, un analisis méas sélido deberd incluir un modelo matemdtico que repre-
sente de ménera conjunta los efectos de por lo menos la resistencia aerodi-
ndmica y los efectos del campo gravitacional.
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Apéndice A. (Cddigos programados en MATLADB

% Coédigo 1: Superpone una grbita cirenlar -sabre el globo terraques.

n = 30;
a = 1.157
v=[a 0]}

to= (0m}/u*2¥pi;

5 = sin {t);

b =10

vy =m * cas (t);
z=1r%s;
hold on

sur{ {x,y.z)}

Joad Lopo

[x,v,z]=sphere(l8};

surfuce(x,y,z, FaeeColor'texture”, CData’ lopo):
view({45,45})

axis equal

axis off

% Cédigo 2: Caleula tanio el nimero de satélites en érhbitas coreanas, como el nimero de planos arbitales

% que forman una constelacidn de satélites con cobertura global, ininterrumpida y en tiempo real, Bo, (1.1),
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h=input{'proporcione la alturn de ln érbita, desde 220 [km] hasta 2000 [km]);

R=0378;

r=R- h;

t=input{'proporecionc el dngulo de elevacidn entra 10 y 20 {grad]:’);

T={*(pif2)}/90;

A=((r)"2)-((R*cos(T))~2);

b=sqri(A);

c=R¥sin (T}hid=h-¢;

geasin{{d/r)Yeos(T));

G=g™*(180/pi);

n=1;
|=n;
k=1;

s=((2*j*180) /sqrt(3}}/G

p=((2*k*180)/8)/G

% Cdédigo 3: De acuerdo a la Bc. (1.1), se grafica tanto el nimere de satélites en drhitas coreanas, como el nimero

% de pianos orbitales gue forman una constelacidn con cobertura glebal, iuinterrumpidn, y on tiem po real.

h=(220:1:2000);

R=6478;
r=R+h;
t=110};

T (14 (pi/2)) /903

A ((r)."5)-{(R*eus(T}}." 2);

h=sqrt(A};

c=R*sin{"I');
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d=h-c;

g=asin((d./r)%eos(T)};

3 =g*(180/pi};

n=1;
L j=n;
k=1;

s={{27*180)/sqrt(3)}./ G;

p={(27K* 180Y73)./G;

plat(h,p,'r-x")

hold on

piot{h,s, "g-0")

B grid on

xlabal{’Altura do la drbita [kmf")

text{300,8,'ndmero de 6rbitas’)

hold on

foxt (800,18, nimero de satélites por drhita’)

"~ % Cddigo 4: Calevla y despliega graficamente 4 variables relévantes de la trayectoria ideal de un satélite
¥ I

% en diferentes drbitas bajas, Ees (2.10), (6.5), {6.7) v (7.8).

v

Intensidad dol campo gravithcional {N/kgl:

&

G = B5.673-11;

m = 5.97et 24

[ (G *m). /{sqri(r)));

% plot (r,0)

% grid on

% xlabel ("altura de la 6rbita [m]? .
" it .ﬁn:mmwm"“"mﬂw
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% ylabel ("intensidad del campo gravitacional [N/kg]”)

Y% Velocidad del salélite en lu Srbita [m/s];

r = [B503008:1000:8373000);

=

= G373000;

= 0.814;

[

v = R *{sqri(g./r});

% plc:h('r,v)

% grid on

=

) xlabel {"altura de lo 6rbita [mn]")

9% ylabel {'velocidad del satdlite fin/s]'}

% Perfodo de la érbila [s):

a = HU0G2.93;

b = {r./R)."(3/2};
p=10b.%a;

[

i plot(r.p)

% grid on

% xinbel ("alturn de la drbita fm]'}

% ylabel {'pericdo del satélite en le drhita [s]'}

% Energfa tolul del snlélite por unidad de masa [T]
¢ = st (L)

d = (2.%r);

b= (o

Y% plol(r,e)

% zrid on

% xlabel {"alturn de la drbita [m]7)

TESIS CON

FALLA DE CORIGEN

99




% ylabael {"enrgia tofal por unidad de masa [J]7)

% Codige 5: Calenla el desplazamiento (precesiéu del nodo ascendente) de la

% érbila, Be. (4,1}, cansado por Ia no uniformidad de la Mierza gravitacional.

a = input {"jradio de la érbita [km]|7=");

R = 6378;

b = input ("jexcentricidad dels érbita?=");

A= 9.964 * ({B/a)~ (3.5} (1-(h"2))~(-2);

i= 0:5:180;

I = (i*pi)/180;

i = cos (I}
O = AZ*;
hold ou

plot(i,0,'m-0")

grid on

xlabel{'Inelinacidn de Ja drbhita [grad]”)

vlabel{'Precesion [grad/dfa]’)

% Cédigo 6: Proporcina el cambio en el radio de la drbita por revelucidn

% debide al efecto de ln resistencia acrodindmica, Ee. ($.6).

r=inpuif’;radio de la érhita desde el centro de la Tlerra [m}?=");

d=input('pdensidad atmosféricn [kg/m~3]7=");

ba=(2.3%2.25)/(1000);

D=-(4)*pi*b*d*{r"2);

liold on

plet(r 1, 'g-x")
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grid on
xlabel('Radia de la 6rbita [m]")

ylabal('Reduccién del radio de la érbita por revolucién [m]’)

% Cdédige 7: Caleula el tiempao de decaimiento eu [s] en que nna drbita pesa de una altura inicinl a

% una final debido al efecto de la densidad nlmosférica, Be. (.5},

m=inpnt('galtura inicial de la érbita [m]?=");

n=iuput(’raliura final de la érbita [m]?=");

o=input(’zdensidad inicinl [kg/m~3]7=");

p=input{’;idensidad final [kg/m~3]7=");

q=(o+p)/2;

b=(2.3%2.25)/{1000};

R=6378000);

s=sqrt{398600.5);

u=(syrt{R+m))-(syrt(R+n));

v=Dh¥s%q;

t=uj/v

% Cédigo B: oph: drbita polar baja: Hste cddigo produce una imagen grafics del globe terraquso, incorpa-

% rando el conjunto de drbitas polares bujas necesarias para formar, nuna constelacién de saiélites que
% lagren una comunicacidn global, en tiempo real e ininterrnm pids. Ademés, proporciona los siguientes
% datos suponiendo condiciones ideales en el transcurso del viaje del satélite por lu Srhita:

% a) Numero de planos orbitales polares,

% b) ndmere de satélites por drhita,

% ¢} nimers total de satélite requortdos,

=

. d) inteusldad del campo gravitacioual sentida por cf satélite en la drbita,

o T s con
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% e) volocidad del satélite en la rbita,

Y% [} tiempo reguorido para yue el sutélite cfectie una revalucidn y

Y% #) enerpfa total del satélite por unidad de masn.

h=inpnt(*gAltura de ln oph partiendo de los 220 [km] y kaste los 2000 [km] dlst? =),

% dlst = desde ln superficie terrestro, :

R=637;

Tw=(t*(pi/2))/H0;

A={{r) " 2)-((R¥cos(T)) " 2);

Le=sgri(A);

. a=R¥sin(T};
d=D-g;
g=asin((d/r)*cos(T));

G=pg*{180/pi};

n=1;
j=u;
k=1;

Pl=((2*k*180)/3)/C;

No_de_planos_orbitales_ polares=round(Pl)

§1=((2#7%180)/sqrt(3))/G;

No_de_sats_x_orbita=round(5t}

Stt={No_ de_sals_x_drhita)*(No_de planos_orbitales - polares);
" No_totnl de_sats=round(Stt)

mu= §.673c-11;

[T on o
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mas = §5.97e+24;
Inlens_del_camp grav_terr Nxkg= -{{mu*mas}./(sqrt(z*1000}})
fag = 9.814;
Vel del_snl_en_orb_mxs= (R¥1000)* (sqrt(fng./(r*1000)))
ann = 506293,
hibb = {{r*1000)./(R*1000))."{3/2);
Perfada_orbital _s= bbl % ana
coc = tag*{sqrt{R*1000);
ddd = (2% (r*1000));
Ener_tot_del_sal_x_unid_d_mas_J= -{cec./ddd}
N = 30;
AA = ()/6378;
r= [AA AA]%
tt = {(0:N)/N*2pi;
ws = sin (tt);
pp = No_de_planos_orbitules  polares;
. load topo
[x.¥,2l=uphere(24);
surface(x,y,2, FaceColor' Mexture’ " CDuta’ topo);
for m ={0:.5:pp)/pp*2*pi
[ = cos {m);
u = sin (m);
x = 1r*cos(tt)*f;

rr¥eos{tt)*u;

o
i

7z = (rr * ss);
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hold on

surl {x,y,2)

end

view(175,45)

axis aqual

axis off

Cadigo 99 Orbitas

function rbitas(action)

% ORBITAS: Simula la evolucion de nun drbita y su internccidn con ol mapamundi.

% El cédigo ORDITAS, produce una ventana tyteractiva qua pormite analizar diferentes 6rbitas sepui-

% «das por un satélites, asf como su traza dejada sobre mapamuudi resultante de la rolacién de la ‘T'erra.

% El satélite interactia continuamenta con ¢l mapamundi en cada punto desplegando sn pesicitn.

% Escrito por: BE. Byrus, E. Brown; modilicado por Guillermo Lépez Maldonado,

if nergin == 0; action = ’initialize’; end

swilch aclion

case 'ihitlalize’

% Construye In ventana de lo interface

objlndls = orbpanl;

% Cnarga ¢l mapamundi desplegdndolo

lond worldmix

countries = st‘r\'unl.(n:\t.ion B(:).nnme)}

colors = [0 0 0

0 0.7500 1.0000

4006

ones(size(countries,1}-3,1)*[0 0 0]];
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axesfobihndls(1})

axesm behrmann; colormap(colars);

axis([ -2,7207 2,7207 -1.1547 1,1547))

% Nimesros codificadns para behrmann; ¢l ajuste de los ejes causa que lo traza de la érbita se picrda
% al detencr el programa.

set{abihndls(1),"ButionDownlFun’,”)

meshm {map.maplegend, {30 54],'Button DownFen',");

Y% Despliega la érbita inicial

apogee = get{objhndls(5), Value');

perigee = pet{objhndls(8),"Value');

inclination = get{abjhndis(11),"Value');

[neweoord,lat,long| = arbeales{'uonrotating’,npogee, perigee,inclina lion, {0:360)%pi/180);
hold on; axes(abjhndis(1));

objlindls(17) = plotdm(lat,Jong,1.01%cnes{size(lnk}},'r.’, " ExaseMade’ 'xor', ' MarkerSize' 6,...
‘ButtonDownFen’,");

sxes{objhndls(2));

ahikndls{18) = plot3(newcoord(l,”), neweoord(2,:), newcoord(4,:), 'v-", *EraseMade’, 'normal’);
hold ou;

plot3(0,0,0,'h.", ‘Marker§ize’ 60); hold off

axis{[-6 6 -6 6 -6 6]); axis{"off'); drawnow

% Guarda los datos tanto de los uhjstos de manipniacidn como del mapa
set{ohjhndls(3), UserDawn'map):

set(objhndls(4),"UserData’,maplegend);

set{objhndis(5),'UserDala’,conntries);

set(gel,'UserData’,objhndls,'Visible','on’);
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case 'run’ % Botén de arranque anut.ivu,%lo
objhndis = get{gel, ' UserData’);
gqryhndis = get(obihndis(d), UserData');
set{objhndls(h), "Bnable', "off '}
set{objhndls(8), "Enable’, 'off ")
sef{obihndls{11), 'Enable’, 'n.ff')
set(obikndls(14), "Knable’, "of "}
set{objhndls(15), 'Enable’, "on")
set{ohjhndls{16), 'Enable’, 'off")

% Obtencidn de los datos necosarios
apogee = gel{objhndls(3), Value®);
perigee = get{objhndls(8),"Value'):
inclination = get{objhndls(11),'Value');
map = get{chibndls(3), UserData');
maplegend = get(objhndis(4}, UserData');

connkries = get{objhndls{5),'UserData’);

% Tl cicle so mantiene hasta que el usuario lo detiene. Despliegn

% la posicién del mapamundi y de la grafica en 3D,

loop = 0; totiime = (; Lthela = U;

set{objhndls{2),"UserData’,1}; hold an;

while pet{abjhndis(2),"UserData’)

% Caleula la posicidn nueva.

loop = laop + 1!

[newroord,lat,long, thetu,tottime] = orbeales('simulate’,...

wpogee,perigee;inclinalion, theta,tottime);
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% Actualiza el desplegado de Jat/long

setlobjhndls(21),'String’ num Zstr(fix(1at]));

set(objhndls{42),'String ,num 2str(fix(Jjong)));

% Deterwniun la posicidén del marco del mapamundi. Acinaliza el desplegrdo i

% no se encuentra sobre un margen.

callval = ltln2val{map,maplegend,iat,long);

if cellval "= 1

sel(obihndls(13),’String’ ,countries(eellvnl,:))

and

% Actualiza el desplegado en el mapa y elimina el desplegado antiguo en ln grafica 3D.

if loop > 1

set(hndil,"MarkerSize’,10);

set{hndl2,'Xdate’ neweoord{1},"Ydata',newcnord{2),'Zduta’ newcoord(3} }

alse

axesfobjhndls(2));

hndl? = line{newcoord(l),newooord(2),neweoord(3),"MarkerFaceCelor’,'red’,"MarkerEdgeColor','red,...
"Murker’,”.",'ErageMode’,’xo1", "MarkerS8ize',20);

end

% Despliega €l punto nusvo sebre el wapamundi

axes{objhndls{1});

hndil = plot3m{lat,long,1.01*ones{size(lat)), r.", MarkerSize’ 20, "EraseMode’,"xor','ButtonDownFen’,” ):
drawnow;

end

% Bn este punto, ¢l usvario ha detenide la simulucidn.

% S¢ fjan los deslizadores ¥ botones parn que esten diponibles nvevaments.
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set(ebjhndls{5), *Enable’, 'on")
sct(objhndls(8), 'Enable’, *un’)
set{abilndls(11), 'Enable’, "on')
seb{objhndls(14), "Buuble’, ‘ou')
seb{objlindls(1h}, 'Baable’, "off ")
set{objhndls{18), "Enable’, 'on')
% Flimina el desplegado del satélite.

% Borra las trazas antiguas de las drbitas.

delete([hudll hudl2]);

olderbits = get{objhndlis(l),'Children’);

if length{oldorbits) > 6

delete(sldorbits{Ll:length(oldorbiis)-6)); clear oldorhits

end

case 'sliders’ % El nsuarie ha activado un deslizndor

% Recope los datos y redonden el valor del deslizador

abjhndls = get(gel,"UserData’);

apegee = get(ohjhndls{s), Value');

apogee = lix(apogee/100)*100;

perigee = get{objhndls(8),'Value);

perigee = lix(perigec/100)*100;

% Tija los valores desplegados del deslizador y sincroniza sus limifes
sel{ohjhudis(4),"String" , numstr{npogea));
seb(objhudls(), Value' ,max(apogee, 110}, *Min', max(perigae, 110});
sel{ohihndls(7) " String nymstr{perigne));

sct(objhndls{B),'Vulue', perigee, "Max', max{min(apoges,2000),110}};
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% Ohtiene y despliega la informacidén del deslizador de la inclinacién
inclination = get{objhndls{11),"Value);

inclination = fAx(inclination);

sel{ohjlindls(10),"String’ num str{inelination));
set({objhndls{11),"Value’inclination);

% Despliega una dérhita nueva

[newevord,lai,long] = orbeales{ nonrotating apoges, perigee,inclinntion, (0:360)% pi/ 180},
datastruct = gem (ebjundis(l});

[xivie] = miwdiran{datastruce,lat,long, 0, none’);
set{abjhudls(17),'Xdata’x,"Ydata',y,’Zdata’,1.01 ones(size{x)});
set{obihndls{18),'Xdata',newcoord(1,:), ...

"Ydata'neweoord{2,:), 'Zdata’, neweoord(3,:}};

cuse “stop' % Boildn de detener selecionnde

% Para talso, fija el ciclo while una prueba variable

objhndls = get(gel, UserDatu'};

set(objhndls{2), " UserData’,0);

end

%***:rMe**********************#***wc*k*****#************'**#************#****

[unction [newcoord,lat,Jong,thota,toitime] = orbenles(action,apogee,perigec,inclination,thetn,tottime)

%ORBOALCS Caleula la pasicidn de la drbitn (empleads con ORBITS)

% ORBCALCS determina la posicién de ln drbita de un sabélite tanto en el espacio tridimensional

% vome cu el espacio relacionado con la labitud y la longitnd de la Terra, Estas estimaciones se dessrollan

% para las consideracioues rotacional y no rotacional de la Tierra. Las funciones emplean propiedades

Y% de Ins secciones ednicas para determinar la posicion de un satélite en un instante espectfico de su drbita.

% El enfoyue de la seccidn ednica requiere, no abstante, que la varinble dependiente sea el tiempo
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% ¥ no el dngulo asf gne la simulacién desplegada tiene las carncteristicas de velocidad apropiadas.

mu = 3.986E5;

radenrth = 6371;

omega = T 29211585686-5;

e = abalapogee-perigee)/(apogee + porigee + 2¥rndearth);

semimajor = (apogee+ perigee) /2 + radearth;
totaren = pi*semimajor*syrt(semimajor™2 * (1-e"2});

period = 2¥pi*tsyri{semimaior~3/mu);

rotation = [cos(inclinalion®pi/180} 0 -sin{ivclination®pi/180)

tr1o

sin{inclination*pif180) 0 cos{inclination™pi/180}];

il stremp{action,'nonrctating’)

radius = semimajor*{l-e"2) ./ {(1+e*cos({lhetn));

oldeoord = [radivs, *eos{thetu); radius, *sin(theta); acros(size(thetn))];
nawcoord = (rotation * oldeocord)/radearth;

long = atan2{newcoord(2, ) newenord(1,:));

long = long™® a0/ pi;

lat = atan(newroard(3,:}./sqri{newevord{l.:}." 2 + neweoord(2,:).72});
lat = lat*180/pi;

clseif stremp(action,'simulate)

deltime = period/50;

delaren = deltime * totares [ period;

tottime = tottime + deltime;

radius = semimajor*(l-e~2) ./ {I+e¥cos(theta));

delta = 2*delaren/radins™2;
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theta = theta + delta;

.radius = semimajor®{l-e”2) ./ (l+e*cos(theta));

oldeoord = [radius.*cos(theta); radius. *sin(thetn); zeros(size{lheta))];
neweoord = {rotation * oldecord)/radearth;

long = aland{newcoord{2,:),newcoord(1,:}};

long = {long - omega®*tottime);

long = atan2(sin{long),cos(loug))*180/pi;

lat = atan{newgoord(3,:)./sqri{newcoord(1:},"2 + newcoord(2,:]."2});
lab = lat* 180/ pt;
end

0,508 K R ko K K Rk AR KOSk KR oK R SRR K R ke
funetion savehnd! = orbpanl

%ORBPANL Crea los objetos de la 111?(‘.‘1:]"&{‘.(% para GRBITAS

% Los datos para que opere este cddigo estdn almacenados a1 diferentes ubicaciones de datos del
% usuario en los objetos de la interfnce.

limits = [220 2000 2000]; % Datos del deslizador del apogeo v del perigeo

dagroes = [-180 L&0 90); % Datos del deslizador de ln jnclinacion

Y% Caleuls el factor de ssealamienio dal pixel y de la fuente asl que lay Ggnras de

% las ventanas y las [uentes aseguran sn efectividad a través de todas las plataformas
PixeiFactor = gnifactm('pixels'};

TontScaling = guifacim{'fants');

figure(*Visible',"off”, 'Units’,'Points',"Resize’,’on’, "Name',...

'"Traycciorias de los Batélites de Orbites Bajas, Escrito por: E. Byrns, E. Brown; aduptado por (. L. Maldonado',...

‘Numbertitle','off "' Renderer’'sbulfer');

colordel{gel,'whits')

[T o
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fgele = get{gel, Calor'y;
% Ejes del mapa
savehndl(1) = axes('Units','Normalized’, 'Position’,[0.05 0.45 0,90 U..SO]);

% BEspacio de ios ejes 3D

savehndl{2) = axes("Units','Normalized', *Position’,[0.45 0.05 0.50 0.40],...

"View',[-37.5 30}, "Visihle",'off ', 'DrawMode',"Fast’};

% Objeto: Deslizador del apougeo

guvehndl{d) = uwicontrol{gel, "Style’, Taxi', "String','Apogen (km}',...

'Units','Normalizad®, 'Posttion ,[0.05 0.35 0,13 0.04], "HorizontalAlignment', Teft",...
‘BackgroundColor' figelr, 'ForagroundColor','black'};

savehndl{4) = uicoutrol{gef, '‘Style’, Fext’, "String’ nnm2str(Hmits(2)), ..

aits', ' Normalized', "Position’,[0.19 0.45 0.12 0,04],'Horizontald lignment’, el
‘BackgroundColor’ figelr, ’Foregr(mndCulur‘,‘blm:ic')i

savehndi(5) = wicontrol{gel, 'Style’,'slidér’, Units’, ' Normalized”, 'Position’,[0.05 0,31 0.18 0.03], ...
Min' limits(2), 'Max’, limits{3)+ 10, "Value' limits(2}, *CallBack’, orbits{"sliders” );");

% Ohjeto: Deslizador del perigeo

savehndl(} = wicontrol{gef, "Style’,"l'ext’, "Striug’,'Perigeo {kw)',...

"Units,'Nermalized', "Pogition’,[0.05 0.25 0.15 0.04],’ Iarizontal Alignment’,'left",...
‘BackgroundColor' figelr, 'For.eg;mundCulur‘]hlack‘);

savehndl{7) = vicautrol{gel, "Style’, Text ', "String nomZsir(limits{d}},...

"Waits',' Normmalized®, "Position’,[0.19 0.25 0.12 0.04],"HorizontalAlignment’ "left’,...
‘BackgroundColor’ figelr, "FuregroundColor’, black');

savehndl(8) = nicontrol(gef, 'Style’'slider’, Units’,'Normalized', *Position’,[0.05 0.21 0.18 6.04], ...
‘Min',Jimits(1}, 'Max’.lémits(z), *Value' limits(2),"CallBack™,"orhits{"sliders™ };'}

% Objeto: Deslizador de la inclinacisn

112

RIS CON
FALLA DE ORIGEN |




savehnd1(9) = wicontrol{gef, 'Siyle’,'Text’, "String’, Inclinncién {grad)’,...
'Units','Normalized’, "Position’,[0.05 0.15 0.18 0.04], HorizontalAlignment',’laft", ..
"HackgroundColor’ figelr, 'ForegroundColor’, black’);

savehndl{10) ‘=.U'1l:0nh‘nl(gnf, Siyle','Text”, "String' ,num Zstr{degrees(3)),...
"Units',’Normalized’, 'Position’,[0.21 0.15 0.08 0.04],'HorizontalAlipnment’ "left',...

‘BackgroundColor’ figelr, 'ForegronudColor’, black');

savehndl{i1) = nicontral{gef, ‘Style' slider’ " Units’,"Normalized', "Position’,[0.05 0.11 0.18 0.03], ...

"Min,degrees{l), "Max’,degrees(2}, 'anue’,degrees(i’;),’CaIL}Bnuk‘,‘orbits(“ sliders" )"}
Y% Espacio do texto para el titnlo de Localizacion

savehndl{12) = uicontrol(get, "Style','Text’, ‘String','Localizacion actual:’, ...
‘Uniws’,'Normulized’, "Position",[0.05 0.05 0.17 (.04],"Horizantal A lgnment’, left’ ...
BackgroundColar’ figely, "ForegroundCelor’ 'red’ };

% Espacio de textu para la posicion aciual

savehndl(13) = uiconiroi(gef, 'Style’,'Text’, 'String’,"”, ...

‘Units’,'Normalized®’, "Position’,[0.22 (.05 0.29 0.04],'HorizontalAlignment ', 'left’, ...
‘BackgroundColor’ figely, "FaregroundColor’, red" };

% Espacio de textn para el Litulo Lat/Lang

savehndl(20) = vicontrol{gef, 'Style’,"Texi’, "String’,'Lat/Long:’, ...

Units", "Normnlized', 'Position’,[0,05 0,41 0.09 0.04],'TorizontalAlignment', left’,...
‘Bockground Color' figelr. "Foregrennd(lolor’,'red’ );

% Fspacio de texto para fa Latitad

savehndl{21) = uwicontral{gel, 'Style’, Toxt", ‘String",", .

"Units’,"Normalized’, "Fosition’,[0.15 0.01 0.08 0.04],' HorizontalAlignment’, left’,...
"BackgroundColor' figelr, *ForegronndColor’'red” );

% Espacio de texto para la Longitud

;
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savehndl{22) = wicoutrol{gef, Style'.'Text’, "String',”, ...

'Units', " Normalized’, 'Position’,j0.24 0.01 0.09 0.04],'Horizontal Alignment’, left’,...

‘BackgrenndColor’,figelr, *ForegroundColor' red” );

% Botéu de inicino

savehndl(14} = uicontrol{gel, 'Siyle’, pusk’, "String’, Injciar’,.,,

"Units','Normalized®, "Position’,[h29 .81 0,10 0.06],'Callback’,'orbits("run” };7, 'Interynptible’,'on’);

% Boldn de detencisn

savehndl(15} = uicoutrol{gef, 'Style’,"push’, "String', Detenor',...

‘Units','Normalized', "Position’,[0.29 0.24 0.10 0.06],"Calllack’,’orhits{"stap"};’, 'Buable' "ol '};

% Hoidn de salida

savehndl(1G) = nicontrol(gef, ‘Style’ ' push’, *Bring’,'Salir’,,,.

'Units','Narmalized', "Position’ [¢.20 0.17 .10 0.06],"Callback’, close’);

Ey‘l***********iﬁ#******************iﬂﬂ**************************:I{*T**********
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Apéndice B. Propiedades atmosféricas

La siguiente tabla muestra algunas propiedades atmosféricas|4].

Tabla VI: Propiedades atmdésféricas

Altura desde la superficle

de la Tierra [km]

400
A00
a0
00
800
200

1000

Temperatura [K]

288.150

270.650

976.01
9495.85
9u4.24
9H0.835
996.97
931.99

1000

1600

Presitn [pa]  Densidad [kg,‘,/rn3]

101323

79.77Y
3.2011xu)'2
8.47382107
877041070
1Lasigx1o™®
302800107
82180510
3.1908::1(1'8
Lusgx1e
L0873x10"

-9
7.5138x10
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1.2250
-3
1.0269x10

5.604x1077
2.541%107 "
1.916xi0
p.80ax10 2
5.215x10° 0

.13
1.137x10

-14
s070x10”

1assxio !
5.795x10-15

4561107

FALLA Dp 031(@7

Altura de la sscala

de densidad [km]

67
84
117
175

246
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