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Leyes del movimiento de los cuerpos celestes de

Kepler

El astronomo aleman Johannes Kepler (1571—-1630)
determino tres leyes que describen el movimiento de los
planetas. Dichas leyes pudieron ser establecidas en base a la

informacion recopilada por el también astronomo Tycho
Brahe (1546—1601).

Leyes de Kepler

@ Los planetas tienen movimientos elipticos alrededor del Sol, con
éste en uno de sus focos.

@ Los planetas, en su recorrido por la elipse, barren areas iguales
en el mismo tiempo.

© El cuadrado de los periodos de los planetas es proporcional al
cubo de la distancia media al sol(/ey arménica).

v
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Leyes de Kepler a partir de las Leyes de Newton

Leyes de Newton:

@ Todo cuerpo contintia en estado de reposo o0 en movimiento uniforme en linea
recta al menos que se apliquen fuerzas sobre él.

@ El cambio de momento en un cuerpo es proporcional a la fuerza impuesta sobre
él y se produce en la misma direccion de la fuerza.

Z F=ma
donde,

" F esla suma de todas las fuerzas que actuan sobre la masa m.
a es el vector de aceleracién sobre la masa.

© Para cada accién existe una reaccién en sentido opuesto.

Las leyes de Kepler se deducen de Ley de la Gravitacion de Newton asumiendo las
siguientes aproximaciones:

= Se consideran dos cuerpos esféricos y homogéneos.
= Uno de los cuerpos tiene una masa mucho mayor que el otro.

= E|l movimiento relativo entre ellos se representa por una curva cénica
(circunferencia, elipse, parabola o hipérbola).
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Primera ley de Kepler

v La orbita es una curva conica (elipse) b

semmieje menor

v La Tierra esta en uno de los focos.

a

v La excentricidad (e) se define como semieje mayor !

g= YEP y esta comprendida para

a b
cuerpos en oOrbita 0 < e < 1.

£ % 470
£ - {

Las drbitas de los satélites describen siempre curvas conicas (Circulo
(e =0), elipse (0 < e < 1), parabola (e = 1) e hipérbola (e > 1)).
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Apogeo y Perigeo de la érbita de un satélite

Perigeo: Es el punto mas cercano a la Tierra de la érbita eliptica del
satélite.

Apogeo: Es el punto mas lejano a la Tierra de la érbita eliptica del
satélite.

Ra:a(1+e):Re+ha

Re es el radio de la Tierra,
mientras que h, y hp es la altura
del satélite en el apogeo y perigeo.

Apogeo (Ra) Plerigeo Rp)

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC) Comunicaciones Espaciales 14 de octubre de 2010 7/100



Segunda Ley de Kepler

Ley de las areas

v El Satélite barre areas iguales
en tiempos iguales.

v Las orbitas elipticas se mue-
ven rapido en el perigeo y lento
en el apogeo.

v En el caso de orbitas muy ex-
céntricas, el satélites perma-
nece casi—estatico en el apo-

geo. %S

[Ref.-Pratt, 2003]
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Tercera Ley de Kepler

La velocidad del satélite disminuye con la altura
de érbita (&3 = u/n?).

w = GMe = 3,986 - 10'*(m3/s?) es la
constante de Kepler (G es la constante de
gravitacion universal y M la masa de la
Tierra).

= 7 es la velocidad angular media del satélite
(n=2x/T(s)), (T es el periodo orbital, es
decir, el tiempo que tarda el satélite en dar
una vuelta a la Tierra).

El periodo de un satélite T se puede escribir

como:
2rr3/2

u1/2
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Tercera Ley de Kepler

Relacion entre el periodo y el radio de la 6rbita circular

\ velocidad [ x1000 km/h]
24 periodo
satélite [h]
20—
16—
12—
8 —
distancia GEO
35,786 km
10 20 30 40 x10°m

radio
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Fuerzas que actuan en un satélite de comunicaciones

Fuerza centripeta

mGMe  mp
For= 2 Fn=—p—="7%
Fuerza centrifuga
2 2
mv v
Four=—— ; (a=—
out p ( p )

Para una érbita estable las dos fuerzas anteriores
deben estar equilibradas:

1 v
[Ref.-Pratt, 2003] Despreciando el Fin=Four 5 mz=m--

resto de perturbaciones sobre un g |5 anterior relacion se obtiene la velocidad del
satélite actian principalmente dos satélite v y su periodo T:

fuerzas: Fjy que es la fuerza

. v=A/p/r
centripeda y Foyr que es la

fuerza centrifuga. T =2rr/v = (2xr*%)/(u'"?)
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Ecuacion diferencial de la érbita de un satélite

Planteamiento (Problema Vectorial)

Siguiendo el sistema de referencia de la figura la
fuerza centripeta se puede escribir como:

,—__* __ GMEmF

Earth rotation € r s
o3 Saelie: Agimismo, de la segunda ley de Newton

. i
F=mge

Igualando las relaciones anteriores, se tiene:
ro d’r
BT e

x Finalmente, se llega a una ecuacion diferencial de
orden 2 con tres incognitas (7(x, y, z)), por lo que
[Ref.-Pratt, 2003] Sistema de  Para poder definir una 6rbita haran falta seis

coordenadas de referenciade la P2 amelros:
posicion de un satélite con origen acr N o o Eo. Dif do 2 orden
en el centro de la Tierra dae ekt :
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Ecuacion diferencial de la érbita de un satélite

Simplificacion en el plano de la érbita

La resolucién general de la ecuacién diferencial de la
oOrbita de un satélite es complicada. Para simplificar el
proceso, se utiliza un sistema de refencia centrado en
el plano de la érbita.

. [ d’x . (P (XX + yobo)
Xo(dt2 )+y°(dt2 >+W70

Se realiza un cambio de coordenadas de cartesianas
a polares:

Xo = Io COS ¢ ; Yo = Fo SiN ¢ho
Xo = ToCOS o — o SiN o ; Jo = o COS o + To SiN o

Finalmente, igualando las diferentes componentes
vectoriales se llega a:

[Ref.-Pratt, 2003] Sistema de

2
coordenadas donde los ejes xp € yo an o déo —__F
s dt? Tt r2
pertenecen al plano de la 6rbita del , 0
- . d' bo dro d¢0
satélite, mientras que z, es =
aue # r"(dt?) 2(dt)(dt) 0

perpendicular.
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Ecuacion diferencial de la érbita de un satélite

Solucién

La anterior ecuacioén diferencial tiene una

solucién del tipo: El valor de 6y se puede hacer cero,

escogiendo correctamente la orientacion
p de xo € yo, resultando:

o =
o7 1F ecos(¢o — o)
= 7‘7
donde, 1 + ecos ¢
0o Esuna cc_)nstante que sirve Asimismo,
para reorientar la elipse
respecto a los ejes xp € yo. a— LZ
e Es la excintricidad de la (1-e 2 e
elipse. b=a(1-¢)
p= ’:—f Es el semilatus rectum, Finalmente, escribimos
mientras que hes el - —
momento angular del Ecuacién de la orbita
satélite. o a1 — &)
De esta solucién queda demostrada la = 11 ecos oo

primera ley de Kepler.
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Representacion de la orbita de un satélite en su plano

Yo

Apogee

a(l1+e)

a[?—e)—-:
|

[Ref.-Pratt, 2003] Representacion de la 6rbita en el plano orbital
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Localizacion de un satélite en 6rbita

Se define la velocidad angular media 7,

or /2

T T @r

que es la de un cuerpo que de una vuelta al circulo
circunscrito en el mismo tiempo que el satélite a la elipse.
Asimismo, se define la anomalia excentrica E como el
angulo formado entre el eje xo, y la linea que va del
centro de la elipse C al punto A (corte de la linea vertical
que pasa por el satélite con el circulo).

rh=a(l—ecosE)
a—1r=aecoskE

Circumscribed Circle

[Ref.-Pratt, 2003] Circulo ndt = (1 — ecos E)dE
circunscrito a la érbita y n(t—t) = E —esinE Integrando

anomalia excéntrica E , , ) .
Finalmente se define la anomalia media como

M =n(t—t,) = E — esin E (i, es el tiempo del perigeo).
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Procedimiento para localizar un satélite

Pasos a seguir

Conociendo los parametros descritos en la pagina anterior se puede
determinar la posicién de un satélite, siguiendo los siguientes pasos.

@ Secalculan = (27)/T = u'/?/(a%?).
@ Secalcula M =n(t—t,) = E — esinE.

© Se encuentra E despejando de la ecuacion anterior (de forma
numérica).

© Se calcula ry, empleando E, de la relaciéon a— ry = aecos E.
© De la ecuacién ry = a(1 — €2)/(1 + ecos ¢g) se encuentra ¢.
© Se calcula xg = rycos ¢ € Yo = rp Sin ¢yp.

Una vez localizado el satélite en su plano orbital, se debe encontrar la
posicién del satélite respecto a la Tierra.

4
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Sistemas de Coordenadas para describir orbitas.

La 6rbita de un satélite se puede describir mediante varios sistemas
de coordenadas de referencia. Los mas usados son:
s %

Qe
z

/
GREENWICH
MERIDIAN

N
g USER LOCATION

(g Yy 2u) VERNAL

EQUINOX
VERNAL -

EQUINOX
DIRECTION

X

EARTH CENTER
CENTER

Sistema inercial fijo a una
coordena celeste (norotaconla la Tierra (mejor para el segmento
Tierra). CCRS: Space fixed-Earth terrestre). EFEC: Earth
Centered Fixed-Earth Centered

Centrado en Tierra y rotatorio con
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Localizacion de un satélite respecto a la Tierra

sistema geocéntrico ecuatorial (CCRS)

El eje x; de este sistema de referencia esta dirigido al primer punto de Aries.

Satellite
Perigee
Y
A
,'Ascending node
[Ref.-Pratt, 2003] Definicion de la [Ref.-Pratt, 2003] Ascension recta del
ascension recta RAy la declinacion § nodo ascendente Q y del argumento del

perigeo w.
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Definicion de aspectos relacionados con las érbitas

Conceptos importantes

Nodo Ascendente Es el punto de la érbita en el que el satélite cruza el
plano ecuatorial viajando hacia el norte.

Nodo Descendente Es el punto de la érbita en el que el satélite cruza
el plano ecuatorial viajando hacia el sur.

Linea nodal Une ambos nodos y pasa por el centro de la Tierra.
Epoca Es un tiempo de referencia.
T Es el periodo de la 6rbita
n =2/ T Es la velocidad angular media.

Punto de Aries Direccién de la linea que une el centro de la Tierra con
el centro del Sol en el equinoccio vernal, correspondiente
al comienzo de la primavera en el hemisferio norte.
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Parametros orbitales

Debido que la ecuacién diferencial que define una érbita es de segundo
orden e implica las derivadas de un vector de posicion con tres coordenadas,
son necesarios seis parametros para caracterizar completamente ésta.

Localizacién con seis parametros
a Semieje mayor
e Excentricidad
i Inclinacién
Q Ascensién recta del nodo
ascendente
w Argumento del perigeo

v Anomalia verdadera
(angulo en la direccion del
movimiento del satélite
entre el perigeo y la
posicién de éste).

z Goograplic North

Representacion de los parametros
orbitales:
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Parametros orbitales

Seis pardmetros definen la drbita de un satélite

Equatorial plane P

Reference
direction

Plane of
the orbit

[Ref.-Maral, 2002]
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Definicion de parametros orbitales

Conceptos importantes

Inclinacién (0° < i < 180°) Es el angulo que forma el plano orbital y el
ecuatorial de la Tierra.
@ Si0° << 90° se tiene una orbita prograda, es
decir, que gira en el mismo sentido que la Tierra.
@ Si90° </ < 1807 la drbita es retrégrada y gira en
sentido contrario a la Tierra.

Ascension recta del nodo ascendente Q Es la longitud angular en el
sistema de referencia fijo(CCRS) con respecto a linea de
Aries del nodo ascendente.

Argumento del perigeo w Es el &ngulo entre la linea nodal y el punto
del perigeo (angulo contenido en el plano orbital).

Anomalia verdadera (v) Es la posicién actual del satélite en su 6rbita
(angulo medido desde el perigeo en el plano de la 6rbita)

v
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Orbita Progresiva y Regresiva

ORBITA LJ ROTACION ORBI-l-A \;7774 §0T:\(:19N
PROGRESIVA =™ REGRESIVA o mosme

Orbita Progresiva Orbita Regresiva
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Principales elementos de perturbacion de las érbitas

Alteran el movimiento ideal previsto por la leyes de Kepler

La orbita de un satélite alrededor de la Tierra se ve afectada por diversos
factores:
= [uerzas gravitatorias (Luna, Sol y en menor medida por los planetas).
= Fuerzas de la presion de radiacion solar (viento solar).
= Friccion con la atmésfera en 6rbitas bajas (LEO).
= [rregularidad del campo gravitatorio de la Tierra(importante en GEO).

Gravitacién irregular

v La Tierra no es una esfera sino que se achata
por los polos.

v No presenta simetria de revolucion.

v’ El potencial gravitatorio de la Tierra puede ser
desarrollado en serie de términos (J2, por
ejemplo, da la correcién por el achatamiento
en los polos).

v
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Perturbaciones de las érbitas producidas por la Luna y

el Sol

@ La ecliptica (plano de Moon
rotacion de la Tierra) esta
inclinada 7,3° respecto al
ecuador del Sol.

Earth’s
Eq. plane !

@ El eje de rotacion de la
Tierra esta inclinado 23°
sobre el plano de la
ecliptica.

23 Satellite

4%
73k -
Sun's
. Eq. plane
@ La Luna gira en un plano

inclinado 5° sobre el plano
ecuatorial de la Tierra.

[Ref.-Pratt, 2003]
"El resultado es una aceleracion neta que modifica el plano orbital de los satélites

GEO 0,85° por afio de media. Es necesario corregir constantemente la inclinacién de
los satélites GEO. Algunos satélites GEO se colocan inicialmente por debajo del
plano ecuatorial para aumentar su vida operativa.
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Perturbaciones producidas por irregularidades en el

campo gravitatorio terrestre

La Tierra no es un cuerpo esférico homogéneo (existen irregularidades en la distribucion
de masas). Por tanto, el potencial gravitatorio terrestre depende no sélo de la distancia al
centro r, sino también de la longitud y la latitud. La parte estatica del potencial terrestre
con un sistema de referencia en la corteza terrestre, se puede escribir como:

[ee] H n .
U= % [ -3 (TE> JnPa(sing) +
n=2

[}

Z (%) JngPng(sin ¢) (cos q(A — Anq))]
2 g=1

u=3,986-10"(m°/s®) Es la Constante de Kepler.
r Distancia al centro de la Tierra.
Re = 6378,14 Km Es el radio terrestre ecuatorial medio.

»,A Son la latitud y la longitud del punto
considerado. : ;

Jn Armoénicos zonales. e
Jng AmOnicos teséreos.
P, Polinomios de Legendre de orden n.

Pnq Funciones asociadas de Legendre.
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Perturbaciones producidas por irregularides en el

campo gravitatorio terrestre

Consecuencia del achatamiento de los polos (dependen de J»)

= Regresion nodal AQ (cambio de plano orbital).

AQ = _aq%lézﬁ cosi rad/orbita

k= JpR2

w Rotacion apsidial Aw (Rotacién del apogeo en el mismo plano,
Molniya se disefia para minimizarla).

37Tk . 0. .
Aw = m(a —2,5sin“ /) rad/orbita
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Perturbaciones producidas por la presion de la

radiacion Solar

»+ E| principal efecto de la presion de la radiacion es modificar la
excentricidad de la 6rbita con periodo de variacion de un afo.

»+ Para satélites en érbita baja (LEO) hay que tener en cuenta el
flujo solar rerradiado por la Tierra (Albedo) (20 %).
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Perturbaciones por rozamiento aerodinamico

Importantes en 6rbita baja

Efecto atmosférico en las érbitas

@ El rozamiento aerodinamico con la atmosfera es muy
importante para satélites en orbita baja (200-400) Km. La
ISS debe de estar continuamente corrigiendo su érbita
para no caer a la Tierra.

@ Hasta 3000 Km no se puede despreciar el rozamiento
con las capas altas de la atmésfera.

@ El principal efecto del rozamiento es disminuir el semieje
mayor de la orbita eliptica. Si la 6rbita es circular, ésta se
mantiene, pero baja la altura y aumenta la velocidad
(tercera ley de Kepler).

@ Este efecto, a veces se aprovecha para situar en la orbita
correcta misiones interplanetarias (Como la MRO a
Marte) sin necesidad de utilizar combustible mediante el

proceso conocido como aerobreaking.
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Anillos de Van Allen

Se ha de evitar que la érbita de los satélites los cruce

Charged particles Protons trapped
from sun enter earth’s in inner radiation
magnetic field -\ belts
- . . \
Las orbitas se disenan teniendo en S
cuenta la presencia de los anillos qull:h ;
de Van Allen, descubiertos por ! T
James Van Allen(1914-2006), b .
cientifico que participé en el T

.,.ﬂ?l

Explorer I, en 1958.

Electrons trapped in
outer radiation belts

Copyrht© 2004 Parsan Educaton b, publihng as Addicn Wy,

@ Son toroides de particulas de alta energia (electrones y protones)
consecuencia de la presencia del campo magnético terrestre. La
distribuciéon de campo presenta polos magnéticos diferentes a los
geograficos y ciertas anomalias (South Atlantic Anomaly, SAA).

@ Los anillos perjudican a los equipos por la radiacion.

@ Protegen a las 6rbitas bajas (LEO) de la radiacion solar.
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Las oOrbitas evitan los cinturones de Van Allen

Los satélites y los vuelos tripulados evitan los cinturones energéticos
de Van Allen.

@ El cinturén de Van Allen interno esta forma principalmente por
protones y se encuentra entre 2000 y 6000 Km.

@ El cinturon externo se compone fundamentalmente de electrones
y se sitta entre 15000 y 30000 Km.

GEO (Inmarsat)

10000 km MEO (1C¢

anillos de Van Allel
interior y exterior Geomagnetic
axis
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Clasificacion de las 6rbitas en funcion de su sincronia

Geosincronas Su periodo 7 es un submultiplo o multiplo del periodo
de rotacion de la Tierra 7g. Se cumple que mry = n7g,
siendo m, n numeros naturales. Como ejemplo se tienen
las orbitas:

w Geoestacionaria (periodo de 23 horas, 56 minutos y
4 segundos)

= \Molniya (periodo de 11 horas, 28 minutos y 2
segundos)

w Tundra (periodo de 23 horas, 56 minutos y 4
segundos)

Heliosincronas Su tiempo solar local no varia sobre un punto
especifico (7y es el periodo de translacion).

» La regresion nodal por dia es igual a 360°7¢ /7y.

» La regresion nodal por orbita es de 36007y /7y.

» Para h = 800 km, la inclinacién es i = 98° (6rbitas
retrégradas).
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Conservacion del plano de la orbita

En condiciones normales el plano de la 6rbita de un satélite se
conserva a lo largo del afio (si se corrigen o evitan las perturbaciones).
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Orbitas Heliosincronas

Se produce un giro del plano orbital en funcién de la estacién del afo.
Es util para que las baterias sigan un ciclo regular de carga y

Ejemplo de 6rbita heliosincrona.
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EPRING EQUINOX

MARCH
FEBRUARY

' r JANUARY
‘
— -
DECEMEER

~c C

NOVEMEER

SEPTEMBER Scroess

BUTUMN EQUINOX

Ejemplo de érbita heliosincrona.
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Orbitas Heliosincronas

Hora local e iluminacién

Tipos de iluminacién en 6rbitas heliosincronas casi polares.
v Se usan en satélites de teledeteccion para conservar la hora solar local.

v También se usan por motivos de potencia, para conservar el esquema
carga y descarga.

Sun Sun Sun
=> = =>
Atardecer y Anochecer Tarde y Noche Mediodia y Medianoche
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@ Aspectos orbitales y mecanica celeste

@ Eclipses y transitos solares
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Eclipses Solares

Definicion y periodos de ocurrencia en GEO

Un eclipse solar se produce si la sombra de la Tierra sobre el satélite impide que a

éste le llegue la luz del sol.
Para satélites geoestacionarios existen dos periodos de eclipses anuales alrededor
de los equinoccios (el Sol, la Tierra y el satélite se encuentran en el mismo plano):

@ Entre 23 dias antes y después del 21 de Marzo.
@ Entre 23 dias antes y después del 23 de Septiembre.

Satellite in sun transit outage

Satellite in eclipse

Earth
shadow

Geostationary orbit

[Ref.-Pratt, 2003]
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Eclipses Solares

Baterias y eclipes en satélites GEO

Durante los eclipses solares los paneles solares no reciben energia por lo
que el satélite debe de funcionar totalmente con baterias. Estas baterias
estan hechas de Niquel e Hidrégeno y no deben de descargarse mas de un
70 % para poder recuperarse correctamente tras el paso por el eclipse.

Day of the year Day of the year

60 70 80 90 100 110 240 250 260 270 280 290
80 Full 80

. / ——\>( shadow ~ —~
" Y R/
o] \ o

. 4/ \

Edlipse time (min.)
Edlipse time (min.)

\
® \
o \

\ Al \

1 1" 21 31 10 20 28 ; 17 27 7 17
March April August  September October
Date Date

—

e
3 8
—]
—
|~

[Ref.-Pratt, 2003] Periodos alrededor de los equinoccios en los que se
producen eclipses totales o parciales para satélites GEO.
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Eclipses Solares

Plano de la ecliptica y 6rbita de la Tierra alrededor del Sol

La o6rbita de la Tierra es una elipse con un poco excentricidad
(e =0,01673).

Plano de la ecliptica (plano de la 6rbita de la Tierra alrededor del Sol)
en perspectiva

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC) Comunicaciones Espaciales 14 de octubre de 2010 44 /100



Eclipses Solares

Posicion de la Tierra en el plano de la ecliptica en los equinoccios

En los equinoccios el plano de la érbita de los satélites GEO se encuentra
alineado con el Sol.
23.5°

Ecliptica plano | al
I que
contiene al

Interseccion entre planos:
contiene a las dos posiciones de equinoccio
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Orbita de la Tierra y estaciones del afio

Los transitos mas importantes de la Tierra en su orbita alrededor del
Sol son los equinoccios(de primavera y otofio) y los solsticios (de

invierno y verano).

Aphelion
JULY 5th
<1017 1AU

Q SEPT 23rd

AUTUMNAL
EQUINOX
10034 1AU

[Ref.-Maral, 2002]Orbita de la Tierra y situacion de las distintas estaciones del afio (la
excentricidad esta exagerada en la representacion)

Figure 7.5 Orbit of the carth round the sun.
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Transito solar

Perjudica a la relacion sefal a ruido durante el dia

The sun

Durante los equinoccios la 6rbita de

los satélites GEO no solamente pasa e, ety
por detras del Sol y la Tierra, sino que
también lo hace entre ambos cuerpos.

El Sol es una fuente de microondas

muy importante con una temperatura

de ruido de entre 6000 y 10000 K. Por

lo tanto, la antena que apunte al Communicatons
satélite en estos periodos lo hara -
también al Sol, afadiéndose una

temperatura de ruido muy imporante a

la sefal recibida (empeora la relacion R comseion
de sefal a ruido).

[Ref.-Pratt, 2003]
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Tipos de érbitas cercanas a la Tierra

Las orbitas cercanas a la Tierra se pueden clasificar:
@ Por excentricidad:

v Circulares

v Elipticas

v Altamente elipticas (HEO Highly Elliptic
Orbit)

@ Por altura:
w Orbita geoestacionaria (GEO)
w Orbita intermedia (MEO Medium Earth Orbit o ICO Intermediate Circular
Orbit)
w Orbita baja (LEO Low Earth Orbit)

@ Por sincronismo:
»+ (Geosincronas, en las cuales su periodo guarda relacion con el periodo
rotacion terrestre, repiten huella (ej. GEO, Molniya)
»+ Heliosincronas, su periodo guarda relacién con el periodo de translacién
terrestre y la hora solar local se conserva durante el afio
» Asincronas.
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Caracteristicas de las oOrbitas tipicas
Segun altura y excentricidad

Orbitas por altura y excentricidad
GEO Geoestacionaria a 35786 km de la Tierra, cobertura con 3
satélites.
HEO Altamente elipticas
@ Molniya (perigeo a 1006 km y apogeo a 39362 km).

@ Tundra (perigeo a 25231 Km y apogeo 46340 Km
con e = 0,25)

LEO Circular de altura entre 500 y 1500 km. Pueden ser
polares y la cobertura a toda la Tierra requiere de 60 a 90
satélites.

MEO o ICO Circular de altura media entre 6000 y 20000 km
(14000km < radio < 26000km si i = 0°). Dan cobertura a
toda la Tierra con entre 8 y 12 satélites.
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Representacion de las diferentes alturas de las orbitas

mas usuales

GEOSTACIONARIA (GEQ)

Global Positioning

'/_System (GPS)

Teledesic.

[(e)
MEDIUM EARTH ORBIT (MEG;
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© Clasificacion y descripcion de las érbitas mas habituales en satélites de
comunicaciones
@ Orbitas GEO y geosincronas
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Orbita geostacionaria (GEO)

= E| punto subsatélite o huella del
satélite permanece estatico sobre la C@D
superficie de la Tierra.
@ Periodo de érbita igual a 1 dia
sideral (23h 56m 4,15)
@ Rotacion prograda (mismo
sentido que la Tierra).

@ Inclinacién i ~ 0° (ecuatorial).
@ Excentricidad e ~ 0 (circular).

Orbita GEO

= No cubre la zona polar.

| a Orbita es inestable y requiere gran
cantidad de combustible para
mantener su posicion.

1= |a altura del apogeo y el perigeo es Cobertura con 3
hA = hp = 35786 km.
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Orbita geosincrona
Caracteristicas QP
v Es una GEO que pierde la inclinacion de

i = 09, ya no es ecuatorial, mientras que

el periodo de 23h 56m 4,1s se mantiene. Orbita geosincrona
v El punto subsatélite o huella sigue una fi- .
gura de ocho. y % 3@2\ ”
v Como consecuencia de la variacién del LA
punto subsatélite se requiere apunta- e < ‘
miento desde Tierra. R &
v No requiere tanto mantenimiento como un - 178
GEOQ. Es usual para satélites GEO viejos T
al final de su vida util, cuando han agota- Eo TR I P PR s
do el combustible para realizar correccio- o
nes orbitales. Huella tipica
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Orbita geosincrona

Trazas del punto subsatélite para érbitas geosincronas

passaNRRne assRRRRRaE
3 o) Mk A 1 D
oot RN | il
ST e ) ] L YN )
A\ ¢l
ATANAY TN
\ U M N
{1 )
ALY/ dn [ !
5 g
[ adumm | §
14 ] 4
RN ANESR, e

)
WU B 60 40 M 0 1 40 @ 0 K0 120 140 160 K0 20 20 240 20 280 300 0 M0 K0 20 40 (0 t0 10 1

Traza el punto subsatélite para distintas 6rbitas geosincronas

@ En lafigura se cumple que iy > ig > ic. Es decir, conforme aumenta la
inclinacion del plano de la drbita geosincrana crece la amplitud del ocho de la
traza del punto subsatélital.

@ Latraza D corresponde a una 6rbita sincrona eliptica.
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Determinacién de la distancia, el acimut y el

apuntamiento de GEO.

B1.3* maxlmum|

R
f
Jf g Caverage angle

R (earth radius}

Subsatellite Madir angle \

Triangularizacién en satélites GEO
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Perturbaciones en el plano de la érbita para satélites

GEO.

DEF@VA?B%N \\-

7 punto SEM|ESETAELE

152 ESTE

"\ DERVA
NN

PUNTO ESTABLE

w\@*‘ «\9‘\ -

ENSANCHAMIENTO
65 METROS

DEHNA\?‘ ...

PUNTO ESTABLE
1052 OF!

STE

7 BUNTO SEMIESTABLE /
BS20ESTE  /

@/
DERIVA

Deriva en el plano de la orbita de satélites
GEO debida a la irregularidad en el campo
gravitatorio terrestre

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC)

Comunicaciones Espaciales

Puntos de equilibrio

Existen cuatro puntos de
equilibrio  alrededor  del
plano ecuatorial:

@ Estables, alrededor de
750 Ey 2520 E.
@ Inestables, cerca de
1620 E y 3480 E.
Los satélites GEO dejados

libremente tienden a acumu-
larse en los puntos estables.
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Perturbaciones en el plano de la érbita para satélites

GEO.

Aceleraciones longitudinales en funcién de la longitud del satélite GEO

160W 140w 120W 0OW BOW €OW 4OW 20W O 206 40E GOE B80E 100E 120E %40E 160E 180
= TR v

S 7

bbb Lo os
= T T T

L L T R S PO S T S| Pl
180 160W MOW 120w JOOW BOW 6OW 40W 20W O 20E 40E GOE B0E 00E 120E WQE 160E 180

[Ref.-Maral, 2002] Puntos de equilibrio estables (B y F) e inestables (H y D)
donde la acelaracion longitudinal del satélite es nula.

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC) Comunicaciones Espaciales 14 de octubre de 2010 57 /100



Ventajas e incovenientes de las orbitas GEO

Ventajas Inconvenientes
v Tecnologia desarrollada desde 1964 = No cubre zonas polares
v Estabilidad de la sefal = Muchas pérdidas de enlace (gran
distancia)

v’ Doppler minimo (el satélite permanece
fijo respecto al observador) = Retardo considerable (gran dis-

Interferencias predecibles tancia)
Cobertura de zonas pobladas
Puesta en érbita breve

= Alto coste de lanzamiento

= Bajo angulo de elevacién para la-
titudes altas

S S S

3 Satélites para cobertura Global - Eclipses

‘ = Basura espacial (aunque menos
e
{ que en LEO)
= Poco aprovechamiento del es-
@ pectro
\ &ef w Poca fiabilidad para comunica-
ciones moviles

w Costoso uso satélite de reserva )
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© Clasificacion y descripcion de las érbitas mas habituales en satélites de
comunicaciones

o Orbitas HEO
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Ejemplos de 6rbitas HEO
Molniya

Caractersticas de Molniya

»+ Usada por la antigua Unién Soviética
(primer satélite lanzado en 1965).

» La orbita es HEO Highly Elliptic Orbit
(e=0,7).

» La inclinacion es i = 63,49 para evitar
rotacion apsidial del perigeo.

»+ E| apogeo se encuentra a 39,900 km
de altura.

» E| perigeo se encuentra a 548 km.

»+ La drbita es Geosincrona con un pe-

Orbita altamente excéntrica riodo de medio dia sideral.
(HEO) de tipo Molniya
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Ejemplos de orbitas HEO

Molniya

[Ref.-Maral, 2002]Traza del punto

. - . Representacién de la érbita de tipo
subsatélite para una érbita Molniya. P P

Molniya.
@ Es una 6rbita rusa para dar cobertura de latitudes Norte extremas.

@ En apogeo el satélite es casi—estacionario como consecuencia de la segunda
ley de Kepler.

@ Con tres satélites se da cobertura permanente.
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Ejemplos de orbitas HEO

Tundra

[Ref.-Maral, 2002] Traza del punto
subsatélite para una érbita Tundra Representacién de la 6rbita de tipo Tundra.
@ Lainclinacién es de i = 63, 4°.
@ El periodo es de un dia sideral T = 23h, 56miny 4s.
@ Laexcentricidad vade e =0,25a e =04.
@ Sie = 0,25, |la altura del apogeo es ha = 46340 Km y la del perigeo hp = 25231
Km.

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC) Comunicaciones Espaciales 14 de octubre de 2010 62 /100



Ejemplos de orbitas HEO

Sistema Ellipso

@ Sistema que finalmente no se puso en préactica, que pretendia dar servicio de
telefonia movil y datos.
@ Estaba formado por dos constelaciones:

Borealis Se trata de 10 satélites en érbita eliptica con i = 116, 6°, apogeo
ha = 7605 Km, perigeo hp = 633 Km, y periodo orbital de 3h
que dan cobertura a latitudes altas del hemisferio norte.

Concordia De 4 a 7 satélites en érbita circular MEO ecuatorial (h = 8050
Km). Dan cobertura a latitudes entre 50 S y 50 N.

Constelaciones Borealis y Concordia Segmento terrestre de Ellipso
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Ventajas e incovenientes de las 6rbitas HEO

(VeRtaaS I, inconvenientes

@ Dan cobertura a las zonas polares. @ No da cobertura global

@ El angulo de elevacién para la @ Las pérdidas del enlace son
estacion terrena suele ser mayor que grandes (apogeo alto).
en GEO @ Retardo considerable

@ El coste de lanzamiento es menor (apogeo alto).
que en GEO. @ Efecto doppler (cambia la

@ No requiere satélite de reserva. posicion relativa del satelite)

’ @ Se debe conmutar entre
distintos satélites.

@ Las orbitas cruzan los
cinturones de Van Allen.
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comunicaciones

o Orbitas MEO y LEO
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Orbitas de Tipo LEO y MEO
Comparacion

Caracteristicas

w | as orbitas MEO tienen una altura hy <
10000 km y un periodo orbital T ~ 5,8 h.

w | as orbitas LEO tienen una altura hy <
750 km. y un periodo orbital T ~ 1,65 h.

= |as LEO presenta pocas pérdidas por
propagacion, necesitando antenas de
menor tamano. Pero, LEO requiere mu-
chos satélites para dar cobertura global,

Representacion de las drbitas debido a su baja visibilidad.
LEO, MEO y GEO w MEO es una 6rbita de compromiso entre
LEO y GEO.

v
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Orbitas LEO no polares

Los satélites en 6rbita LEO no polar no ofrecen cobertura global a la Tierra
debido a que circulan muy cerca de ésta y los polos se cubren mal.

Constelacién de satélites en 6rbita no polar.
Como ejemplo, se tiene Globastar conuna  Satélite usado por Globalstar
constalacién de 48 satélites.
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Orbitas LEO polares

Los satélites en érbita LEO polar proporcionan cobertura global, aunque con
un alto solape en los polos.

Orbita de un satélite LEO polar (un sélo
satélite cubre toda la Tierra).
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Ventajas e incovenientes de las 6rbitas MEO

VetaaS I, inconvenientes

Cobertura global @ Requiere un mayor
constelaciéon de Satélites.

Senfal variable
Efecto doppler
Visibilidad breve

Compleja arquitectura de
y red

Tecnologia poco establecida
Mayor cantidad de eclipses
que en GEO

<« @ Problemas con las Basura
Espacial

Menores pérdidas que en GEO
Terminales mas pequefios
Retardo medio (< 100 ms)
Uso eficaz del espectro

No requiere redundancia de Satélite

-
-

®
®

L]
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Ventajas e incovenientes de las 6rbitas LEO

Ventajas Inconvenientes

@ Cobertura Global (para érbita polar) @ Gran constelacion de
Menores pérdidas satélites para cubrir toda la
. , _ Tierra de forma permanente
Terminales mas pequefios
@ Efecto Doppler
@ Visibilidad breve (periodo de
rotacién corto)

o
o
@ Retardo minimo (< 10 ms)
@ Uso eficaz del espectro
o
o

No requiere redundancia de satélite @ Arquitectura compleja
Permite determinacién de posicién como @ Tecnologia poco
valor afiadido establecidad

Q-Sat CONSORTIUM (Internet -in-the-sky) @ Gran cantidad de eClipseS.

. R @ Gran cantidad de basura
¥ espacial

@ Reemplazo de satélites

@ Implantacion lenta del
sistema
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e Otros aspectos orbitales
@ Altura, Elevacion y Acimut
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Altura del Satélite y Elevacion de la Antena

El Elevacion de la antena de la estacién terrestre
Az Acimut de la antena de la estacion terrestre
¢ Longitud terrestre (Cartagena ¢ = 0° 59’ Oeste)
¢ Latitud terrestre (Cartagena ¢ = 37° 36’ Norte)

Estacion terrestre

AN .
\ Angulo de elevacién
//

Altura h

Punto subsatelital o nadir
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Elevacion

Definicion

Elevacién Es el angulo € entre la linea satélite—terminal y el plano
tangente a la superficie terrestre en la localizacion de la
estacion terrena.

Elevacién minima Es la elevacion minima necesaria para el correcto
funcionamiento del sistema.

Nadir, pto. subsatelite
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Elevacion

Caracteristicas

@ Es importante establecer las
caracteristicas de la conexién entre la =
estacion terrestre y el satélite:

= | a elevacion es el angulo entre satélite y
el horizonte de la estacion terrestre.

= Normalmente es necesario establecer
una linea de vision directa entre ambos
(LOS, Line of Sight). =
@ Si aumenta el angulo de elevacion:  E 3'0%'5:0') T
»+ Se producen menos pérdidas por
atenuacioén atmosférica.

275

N
B
&

255

Propagation Time (msec)

= Se producen menos pérdidas de Retardo en un enlace GEO
propagacion en espacio libre. (ida y vuelta) en funcién del
» Menor tiempo de propagacion (al ser la angulo de elevacion

distancia menor).
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e Otros aspectos orbitales

@ Elementos orbitales de NORAD
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Elementos orbitales

Formato usado por NORAD (North American Aerospace Defense Command) y la
NASA

v/ NORAD proporciona datos orbitales de los satélites en 2 lineas
de texto de 69 columnas.

v Es toda la informacion necesaria para calcular y predecir las
oOrbitas de los satélites durante el tiempo especificado llamado
época.

v Enlace a NORAD: http://celestrak.com/NORAD/documentation

Como ejemplo:
NOAA 14
123455U 94089A 97320.90946019 .00000140 00000-0 10191-3 0 2621

223455 99.0090 272.6745 0008546 223.1686 136.8816 14.11711747148495
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e Otros aspectos orbitales

@ Puntos de Lagrange
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Tres cuerpos en equilibrio (Puntos de Lagrange).

Definicion y propiedades

@ Los puntos de Lagrange son las cinco posiciones en el espacio
interplanetario donde un objeto pequefio afectado sélo por la gravedad
puede estar tedricamente estacionario respecto a dos objetos mas
grandes (Ej. Sistema Tierra—Luna, Sistema Tierra—Sol).

@ Marcan las posiciones donde la fuerza gravitatoria de las dos masas
grandes y la fuerza centrifuga se cancelan (de forma anéloga a las
orbitas geosincronas permiten a un objeto estar en una posicién "fija" en
el espacio en lugar de una érbita en que su posicién relativa cambia
continuamente).

@ Tres de los puntos son inestables (Ly,Lo y L3) y dos estables (L4 y Ls).

@ El punto Ly ha sido aprovechado por las misiones cientificas (ACE,
Genesis, ISEE y SOHO). El punto L, ha sido aprovechado por el
Wilkinson Microwave Anisotropy Probe (WMAP).
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Puntos de Lagrange en el sistema Tierra—Sol
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e Otros aspectos orbitales

@ Trigonometria Plana y Esférica

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC) Comunicaciones Espaciales 14 de octubre de 2010 80/100



Trigonometria Plana

Teorema del Seno:

sinasing  siny
a b ¢

Teorema del Coseno:

a = b?+ c® — 2bccosa
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Trigonometria Esférica

Justificacion

Es necesaria debido a que la superficie de la Tierra es una esfera 'y
las coberturas de los satélites se rigen por ella.
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Trigonometria Esférica

Propiedades

Caracteristicas

v Trigonometria esférica: Tridngulos cu-
yos lados son arcos que pertenecen a
circunferencias principales de la esfe-
ra (radio es el de la esfera).

v Los angulos se miden como los angu-
los que forman las rectas tangentes a
los arcos en los vértices.

v Los angulos del triangulo en la esfera
no suman 180°.

v La suma de los angulos en el vértice
es de 360°.
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Trigonometria Esférica

Triangulo sobre la esfera. Relaciones trigonométricas

sina  sing  siny
sina sinb sinc

cos a = cosbcosc -+ sinbsinccos o
cosa = —Ccos 3cos~y + singsinycos a
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Definicidn de Cenit, Nadir y Punto Subsatelital

Punto Subsatelital Es el punto en la
superficie de la Tierra
sobre el cual corta la recta

que une el satélite con el

centro de ésta.

Nadir Es la direccién desde la
posicion del satélite hasta
el centro de la Tierra.

Cenit Es la direccion desde el
centro de la Tierra hasta el
satélite. Un observador
situado en el punto
subsatelital vera al satélite

en el cenit.
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Latitud y Longitud

Sistema de referencia de la posicién de una estacion terrana en la Tierra

La Tierra se divide en paralelos (cortes paralelos al plano ecuatorial) y en meridianos
(planos que contienen los polos de la Tierra). Para los paralelos se tiene como
referencia el plano ecuatorial, y para los meridianos el de Greenwich, que es el que
pasa por un lugar de referencia homonimo cerca de Londres.

Se denomina latitud a la distancia angular, Longitud es la localizacién de un punto en
medida sobre un meridiano, entre la linea la Tierra en sentido este u oeste respecto
ecuatorial y el paralelo de una localizacion al meridiano de Greenwich.

terrestre.
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Latitud y Longitud

Variacion de la latitud y la longitud.

@ La latitud terrestre varia entre
los 90° N del polo norte y los
90° S del polo sur. El ecuador
tiene una latitud de 0°. La
representaremos por L 0 .

@ La longitud terrestre se mueve
entre 0° y 360° E, o
alternativamente entre 180° W
y 180° E. La representaremos
como / 0 como M. Definicién grafica de la latitud y longitud de

un punto sobre la superficie terrestre
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Determinacién del angulo de Elevacion para una

estacion Terrena

@ En lafigura se representa el
triangulo plano necesario Plano horizontal
para calcular el angulo de la
elevacion E/ de una
estancion terrena al apuntar
a un satélite

Satélite

@ La latitud y longitud de la
localizacion de la estacién
terrana vienen dadas por L. Centro de la Tierra
Y le.

@ La latitud y longitud de la
localizacion del punto
subsatélite vienen dadas por Geometria para el calculo del angulo de elevacion

Lsy . de una estacion terrena.
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Determinacién del angulo de Elevacion para una

estacion Terrena

Relaciones trigonométricas para el calculo de la elevacion El.

Se puede establecer aplicando las relaciones de trigonometria esférica que:
€0sy = cos Lecos Ls cos (Is — lg) + sin Le sin L

De la ley de los coseno se puede establecer:

5 1/2

r r
1+ (—e) -2 <—e> cosw]

I's Is
Por otra parte. al ser el plano horizontal perperdicular a s se cumple que
El = ) — 90°. Ademas, por la ley de los senos se tiene que:

rs d
siny — siny

Finalmente, combinando las tres ecuaciones anteriores se llega a:

d=rs

rssiny _ siny
? \/1 + (%)2—2(%) cos 7y
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Determinacién del angulo de Acimut Az para una

estacion Terrena

Al encontrarse la estacion terrenal, el centro de la Tierra, el satélite y el punto
subsatelital en el mismo plano, el &ngulo de acimut AZ desde la estacion terrena al
satélite es el mismo que desde esta misma estacidn al punto subsatelital.

Polo Norte
@ El angulo de acimut Az se mide hacia
el este (en sentido de las agujas del
reloj) desde el norte geogréfico hasta
la posicién del punto subsatelital.

@ Este angulo es dificil de determinar
de forma general, ya que depende de
la posicion relativa entre el punto
subsatelital y la estacion terrena. En
general se recurre al uso de un
angulo intermedio. En el caso de Punto Subsatelital
satélites geoestacionarios el calculo
resulta algo mas sistematico.

Esquema donde se representa la
definicion del angulo de acimut Az.
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Determinacién del angulo de Acimut Az para una

estacion Terrena

Procedimiento

Para poder determinar el angulo de acimut Az se recurre al calculo de un angulo
intermedio «, para seguidamente realizar una correccion de cuadrante. De este modo
se obtiene el acimut Az entre 0° y 360°. Aplicando las relaciones de trigonometria

esférica se tiene:
tan|(ls — le)q

sinLe

Para satélites geoestacionarios el paso del angulo intermedio o a Az se puede
sistematizar:

«a = arctan {

@ La estacion terrena se encuentra en el hemisferio norte.

@ El satélite se encuentra en direccion sureste de la estacion: Az = 180° — a.
@ El satélite se encuentra en direccién suroeste de la estacion:
Az =180° + a.

@ La estacion terrena se encuentra en el hemisferio sur.

@ El satélite se encuentra en direccién noreste de la estaciéon: Az = a.
@ El satélite se encuentra en direccidn noroeste de la estacién:
Az = 360° — a.
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Ejemplo de calculo del angulo de elevacion El y el

acimut Az

Caso de satélite geoestacionario Hispasat y estacion terrestre situada en Cartagena

En este ejemplo suponemos que la estacion terrestre se encuentra en Cartagena
(Latitud:37° 35’ N, y Longitud: 0° y 59’ W). Por otra parte, los satélites
geoestacionarios Hispasat 1C y 1D, se encuentran a (Latitud:0° N, y Longitud: 30°
W).
Siguiendo la nomenclatura utilizada en las transparencias, se tiene que:
Le =37,5833° [, = —0,9833°
Ls=0° Is = —30°

Como consecuencia de ser el satélite geoestacionario Ls = 0 por lo que el angulo
central v se puede calcular siguiendo la expresion:
cosy = cos Le cos (Is — ls) = cos 37,5833° cos (—30° + 0,9833°) = 0,693
~ = arccos 0,693 = 46, 13°

Fernando D. Quesada (UPCT, Dpto. TIC) Comunicaciones Espaciales 14 de octubre de 2010 93 /100



Ejemplo de calculo del angulo de elevacion El y el

acimut Az

Expresiones alternativas para encontrar la elevacion

Para encontrar el &ngulo de elevacion se pueden utilizar las
expresiones alternativas:

cosy —
sin~y

cosy — £
d
I's

tan El = ; SinEl=

El radio medio de la Tierra se considera ro = 6378, 137 Km, mientras
gue para un satélite geoestacionario se tiene que rs = 42164,17 Km.
Sustituyendo el valor del &ngulo central ~ y utilizando la primera de la
expresiones se despeja el valor de la elevacion EJ.

o  6378,137
C0s46,13° — Hir17

El = arctan sin46,130

36,920
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Ejemplo de calculo del angulo de elevacion El y el

acimut Az

Obtencién del acimut

Una vez que se ha hallado el angulo de elevacion El, el siguiente paso
es encontrar el acimut Az con el que hay que orientar la antena de la
estacion terrestre para apuntar a el satélite.

Lo primero que hay que hacer es determinar el angulo intermedio «,
empleando la expresién anteriormente citada.

tan|(—30° + 0,9833)|
sin37,58

tan|(ls — le)|

=42,28°
sinLe 28

a = arctan |: ] == arctan |:

Seguidamente, como Cartagena se encuentra en el hemisferio norte y
el satélite esta localizado en el suroeste, el acimut se calcula como:

Az =180° + a = 180° + 42,28° = 222,28°
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Comprobacion de la visibilidad de un satélite por una

estacion terrestre

Para que un satélite sea visible por una
estacion terrestre el angulo de elevacion E/
debe estar por encima de cierto nivel, que
como minimo debe ser cero.

Para que el angulo de elevacion sea no
negativo se ha de cumplir que:

l'e
Is >
cosy
(%)
v < arccos [ —
I's
Para un satélite geoestacionario, el angulo [Ref.-Pratt, 2003] Esquema donde
central debe ser v < 81, 3°. se ejemplifica el concepto de

visibilidad.
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Desplazamiento Doppler en satélites de comunicacion

Para un receptor en un posicion fija, la frecuencia
portadora de un transmisor de radio mévil cambia

de manera proporcional a la velocidad relativa de 5

dicho transmisor respecto a la citada posicion. . - ‘;" .

Si el transmisor emite una frecuencia de portadora 9%< E N
fr, moviéndose a una velocidad V7t respecto al "”"'/w/,,///: A )

receptor, y dicho receptor recibe otra frecuencia fg,
se tiene que:

f V
Afdoppler = VTET = TT

donde c es la velocidad de la luz en el vacio.

El efecto Doppler es muy importante en satélites en
orbita LEO, mientras que es practicamente
insignificante en satélites en 6rbita GEO.

APPROACHING  CLOSEST RECEDING
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Enlaces Web de interés

@ ELLIPSO www.ellipso.com
@ NORAD http://celestrak.com/NORAD/documentation

@ Seguimiento de Satélites en tiempo real
http://science.nasa.gov/Realtime/JTrack/

@ Simulador Espacial Comercial (STK) http://www.agi.com
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